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Tato práce je zaměřena na téma malých proudových motorů. Práce je rozdělena na rešeršní
a výpočtovou část. V rešeršní části se zabývá jak různými konfiguracemi proudových mo-
torů, tak i oblastmi jejich použití. Hlavní část práce je výpočtová, kde bude navržen kom-
presor, turbína a výstupní tryska v takové konfiguraci, ve které bude motor při návrhovém
režimu dávat tah 1kN. Dále bude vypočtena charakteristika motoru v mimonávrhových
režimech, která dá představu o tom jak se motor bude chovat za provozu.
Summary
This work will be focused on issue of a jet engine. The thesis will be divided into search
retrieval part and computational part. In the search retrieval part it will focus on different
configurations of jet engines as well as areas of their use. The main part of the thesis will
however focus on a calculations where a turbine, compressor and an exhaust nozzle will be
designed in order to give a thrust of approximately 1kN. Next step will be determination
of an engine charcteristic that will give us a preview on how the engine performance will
look like in off-design modes.
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Tato diplomová práce se zabývá návrhem malého proudového motoru do 1kN tahu.
Motor takto relativně malého tahu by mohl být použit například pro pohon větších letec-
kých modelů, experimentálních bezpilotních letounů nebo jednomístných kluzáků. Motor
podobného výkonu je použit také jako alternativní pohonná jednotka letounu Marabu,
vyvíjeného Leteckým ústavem Vysokého učení technického. Tato práce je zaměřena na
termodynamický výpočet průtočné části motoru a konstrukcí ani koncepcí draku letounu,
stejně jako konstrukčními detaily uložení motoru a jiných pomocných systémů se neza-
bývá.
Letadlová technika, a to včetně systémů pohonů, je pro technicky založeného čtenáře
velmi atraktivní téma.A to zejména v České republice, kde má letectví tradici a do dnešní
doby je koníčkem mnoha lidí, je literatura zabývající se touto tématikou velmi dobře do-
stupná. To dokládá i bohatý seznam literatury psané v českém jazyce. Dostupná literatura
se však většinou zabývá konstrukčními detaily a ne až v takové míře termodynamickými
výpočty zejména výpočtem charakteristiky motoru, kde muselo být čerpáno z literatury
zahraniční. Podrobný termodynamický výpočet oběhu motoru, a především návrh jeho
průtočných částí, předpokládá rozšířenou znalost termomechaniky a teorie lopatkových
strojů, na jejichž výuku zaměřuje svou pozornost právě Energetický ústav Fakulty stroj-
ního inženýrství. Výukou teorie proudových letadlových motorů se pak v České republice
zabývala zejména Fakulta vojenských technologií Univerzity obrany v Brně. Atraktivita
tématu, spolu s příslibem rozšíření znalostí výše uvedených oborů, byla tedy důvodem
výběru této diplomové práce.
Zadáním diplomové práce není jen rešerše variant a oblastí použití proudových mo-
torů včetně jejich systémů mazání a uložení rotoru, ale také samotný návrh průtočné
části motoru a sestrojení předpokládané charakteristiky chodu v mimonávrhových reži-
mech. Rešeršní část práce na téma letadlových proudových motorů by měla dát náhled na
výhody a nevýhody jednotlivých konstrukčních variant. Budou také zhodnoceny výhody
a nevýhody proudových letadlových motorů oproti motorům pístovým. Předpokládá se
volba konfigurace jak samotného motoru, tak i jeho částí (kompresor, turbína) a před-
běžný výpočet oběhu motoru, který poskytne hrubý náhled na stavy vzduchu a spalin v
různých částech stroje při předpokládaném výkonu. Tyto informace by měly dále sloužit
jako hrubý odhad pro podrobný návrh kompresoru, turbíny a výstupní soustavy motoru.
Znalost charakteristiky kompresoru, turbíny i dýzy je předpokladem pro sestrojení
charakteristiky motoru jako celku a bude k ní tedy přistoupeno.
Návrh kompresoru, turbíny a zejména sestrojení charakteristiky motoru je s uspoko-
jivou přesností nemožné bez iteračních výpočtů, často s mnoha vnořenými smyčkami a
průběžného ukládání mnoha proměnných, což klade zvýšené nároky na dobu výpočtu. Je
tedy potřeba zvolit programové prostředí, ve kterém výpočty budou prováděny s dobrou
dosažitelnou přesností a v rozumném časovém intervalu. Je třeba podotknout, že samo-
statnou kapitolou návrhu proudového motoru je spalovací komora, jejíž návrh zejména u
letadlových motorů vyžaduje široké znalosti a zkušenosti a nebude k němu tedy v této
práci přistoupeno. Předpokládá se také nutnost tvorby externích funkcí usnadňující repe-
titivní výpočty.
Poslední částí je sestrojení jednoduchého výkresu počítaných částí proudového motoru
s vyznačením hlavních rozměrů komponent jako je kompresor, turbína a dýza.
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2.1. Vývoj proudového motoru
Za posledních 60 let urazily proudové systémy pohonu veliký kus cesty od svých prvních
úspěšných aplikací během druhé světové války. Již v roce 1920 však komise pod NACA
zveřejnila zprávu ve které uvedla, že koncept proudového motoru není realizovatelný a jen
velmi málo výzkumu v USA bylo až do druhé světové války provedeno [19]. V roce 1930
si Frank Whittle jako první patentoval svůj koncept proudového motoru. Simultánně v
Německu v roce 1936 patentoval koncept proudového motoru Dr. Hans Von Ohain, který
však o práci Whittla neměl podle všeho ponětí [15]. V roce 1939 jeho koncept také jako
první úspěšně vzlétl. Motor HeS 3 na obrázku 2.1 používal radiální kompresor a radiální
turbínu. Dosahoval kompresního poměru 2.8 a tahu 4.4kN při 13 000 ot/min [16]. Opravdu
důkladné práce na proudovém motoru začaly však až ke konci druhé světové války a to
především v Německu a Velké Británii. Byl to poté hlavně rozvoj axiálních kompresorů,
který umožnil růst výkonu v leteckých motorech a do roku 1960 byly prakticky všechny
bojové letouny vybavovány proudovými motory. Masového rozšíření v civilní dopravě se
proudové motory dočkaly až po představení dvouproudových motorů, které snížily měrnou
spotřebu paliva v 70. letech.
Obrázek 2.1: Schéma motoru HeS 3B
http://jqmgrdyk.home.xs4all.nl/jetpower/german-jetpower-p2a.htm
2.2. Popis funkce
Proudovým motorem rozumíme typ reakčního motoru, který vyvozuje tah na základě
Newtonova 3. pohybového zákona, jehož ekvivalentní formulace by byla: Jestliže těleso
1 působí silou na těleso 2, pak také těleso 2 působí na těleso 1 stejně velkou opačně
orientovanou silou. Síly současně vznikají a zanikají.
V případě proudového motoru na vzduch a spaliny vycházející z motoru působí motor
silou, jejíž velikost je stejná jako síla, kterou vycházející plyny působí na motor avšak
opačného smyslu. Proudový motor tedy vyvozuje tah tím, že velké množství spalin a
vzduchu urychluje proti směru tahu motoru. Tah bude tedy tím větší, čím větší bude
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urychlení vzduchu a spalin ve smyslu opačném směru letu a čím větší bude množství
takto urychleného média. Toho, abychom urychlili toto médium a konali užitečnou práci
dosáhneme tím, že vzduch o atmosférickém tlaku nasajeme vstupním hrdlem, stlačíme
kompresorem a následně v něm spálíme palivo ve spalovací komoře, čím je zvýšena jeho
termální energie. Tyto horké spaliny o relativně velkém tlaku projdou turbínou, jejíž
účelem je přeměna energie spalin na mechanickou práci nutnou pro kompresor. Spaliny
po průchodu turbínou mají ještě dostatek energie na to, aby mohly být následně v dýze
urychleny, a tak ve výsledku tvořit tah. Tento pracovní cyklus se až tak příliš neliší od
pracovního procesu pístového spalovacího motoru s tou vyjímkou, že probíhá kontinuálně
a ne přerušovaně a že proces spálení paliva probíhá isobaricky a nikoli za stejného měrného
objemu, jako u motoru pístového.
2.3. Účinnost proudového motoru
Jedním z nejdůležitějších parametrů motoru v dnešní době patří je účinnost. K tomu,
abychom mohli porovnat varianty proudových motorů s ohledem na tento parametr, je
nutné si objasnit jak se účinnost v takovýchto případech vyčísluje. Níže uvedené rovnice
byly získány z [17] , kde lze najít také další vztahy týkající se reakčních pohonů.
Účinnost nám vyjadřuje poměr příkonu, který do systému dodáváme ve formě paliva,
ku užitečnému výkonu, který dostáváme. V systémech reakčních pohonů můžeme užitečný
výkon vyjádřit jako:
Pprop = cletu · F (2.1)
kde cletu charakterizuje rychlost letu ve vztahu k axiální rychlosti vzduchu a F vyja-
dřuje tah motoru. Účinnost lze pak vyjádřit jako:
ηcelk =
Pprop
m˙pal · LHV (2.2)
kde LHV vyjadřuje výhřevnost paliva a m˙pal hmotnostní tok paliva. Vhodné je teď
rozdělit celkovou účinnost na dvě složky a to účinnost termální a účinnost propulsivní.
Termální účinnost nám vyjadřuje poměr produkovaného přírustku kinetické energie spalin
ku energii dodané v palivu a účinnost propulsivní udává poměr tahového výkonu ku












kde c2 vyjadřuje rychlost spalin na výstupu z motoru a m˙ hmotnostní tok spalin.
Je tedy evidentní, že při konstantní rychlosti letu propulsivní účinnost závisí pouze na
výstupní rychlosti spalin. Chceme-li tedy dosáhnout dobré propulsivní účinnosti, je třeba
snížit rychlost vystupujících spalin. To však také znamená zvýšení průtočného množství
vzduchu tak, abychom dostali odpovídající výkon.
Každá z variant proudového motoru, které jsou popsány níže má optimální rychlost,
při které dosahuje nejvyšší účinnosti. Je tedy třeba volit typ motoru podle podmínek, ve
kterých letadlo bude pracovat. Graf optimálních rychlostí pro různé konfigurace motorů
můžeme vidět na obrázku 2.2.
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Obrázek 2.2: Propulsivní účinnost motoru v závislosti na rychlosti letu
http://web.mit.edu/16.unified/www/SPRING/propulsion/UnifiedPropulsion3/
UnifiedPropulsion3.htm
2.4. Konfigurace proudového motoru
V minulém odstavci byl popsán princip funkce jednoproudového lopatkového motoru.
Tato konfigurace patří mezi jednu z konstrukčně jednodušších. Různých konfigurací a
způsobů jak dosáhnout užitečného tahu je více. Pro každou z níže uvedených konfigurací
však platí, že musí proběhnout komprese spálení a expanze spalin. Každá z uvedených
konfigurací má své výhody a nevýhody a tedy i svou aplikaci v systémech pohonu. Kromě
níže uvedených variant, které ke kompresi a expanzi používají lopatkových strojů, existují
ještě další typy proudových motorů, které využívají velké vstupní rychlosti na vstupu do
motoru a komprese a expanze probíhá bez jakýchkoli pohyblivých součásti. Tento efekt
je však možno dosáhnout pouze při vysokých rychlostech a pro náš motor toto nepřipadá
v úvahu.
2.4.1. Jednoproudový motor
Princip činnosti této konfigurace byl popsán v minulé kapitole. Tah je generován urychle-
ním spalin ve výstupní trysce za turbínou. Výhodou těchto motorů je relativně jednodu-
chá konstrukce a menší vstupní pruřez a mezi nevýhody patří nízká účinnost při nižších
rychlostech a veliká hlučnost. Tyto motory jsou schopny dosahovat rychlostí vyšších než
rychlost zvuku při dobrých účinnostech. V tomto případě je nutné použít konvergentně-di-
vergentní dýzu, která umožní další zrychlování plynů po aerodynamickém ucpání průřezu
v nejužším místě. Výkon motoru lze zvýšit přídavným spalováním, při kterém se do pro-
storu za turbínou rozstřikuje palivo, které je spáleno. To může krátkodobě zvýšit výkon,
ale na druhou stranu zvyšuje měrnou spotřebu paliva. V dnešní době jsou tyto motory i
u stíhacích letounů nahrazeny dvouproudými motory s malými obtokovými poměry, které
dosahují podobných výkonu a umožňují delší dolet díky nižší spotřebě. Stále jsou však




Obrázek 2.3: Schéma jednoproudového motoru
http://en.wikipedia.org/wiki/Jet_engine
2.4.2. Dvouproudový motor
Dvouproudový motor obsahuje kompresor, spalovací komoru a turbínu stejně jako jed-
noproudý motor ale většina vzduchu toto jádro motoru obtéká. Při vstupu do motoru
všechen vzduch prochází nízkotlakým dmychadlem a poté je rozdělen na 2 části. Jedna
procházi jádrem motoru a po kompresi a průchodu spalovací komorou expaduje v turbíně,
která pohání kompresor včetně dmychadla. Druhá část po průchodu dmychadlem obtéká
generátor plynu a expanduje na konci. Proudy z jádra motoru a z obtoku se za motorem
buď mísí a expandují společně nebo zvlášť. Poměr množství vzduchu, který obchází gene-
rátor plynu ku množství, které jím prochází je charakterizován jako obtokový poměr. Malé
obtokové poměry jsou používány u stíhacích letounů zato velké obtokové poměry spíše u
civilních letounů. Dvouproudový motor dosahuje dobrých účinností při rychlostech kolem
Mach 0.8 a tím vyplňuje mezeru mezi jednoproudovým motorem a turbohřídelovým mo-
torem, což předurčuje jejich použití prakticky u všech velkých dopravních letadel. Motory
můžeme rozdělit také podle počtu souosých hřídelí na dvouhřídelové a tříhřídelové.
Obrázek 2.4: Schéma dvouproudového motoru
http://en.wikipedia.org/wiki/Jet_engine
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2.4.3. Turbovrtulový motor
Turbovrtulový motor je variantou proudového motoru, která nevytváří tah urychlením
proudu vzduchu v motoru, ale mimo motor prostřednictvím vrtule. Vrtule je buď připo-
jena přímo přes hřídel souosou se samotným proudovým motorem a nebo přes převodovku
napojenou na hlavní hřídel. Převodovka v tomto případě snižuje otáčky pro použití vrtule.
Ve skutečnosti je v některých případech část tahu vyvozena i v dýze urychlením proudu
spalin, ale hlavní část tahu je tvořena vrtulí. Kroutící moment potřebný pro vrtuli je
tvořen expanzí ve volné turbíně zpracováním zbylého tepelného spádu před výfukem do
atmosféry. Tyto motory jsou díky malému poměru hybnosti ku kinetické energii výstup-
ních spalin velmi účinné při malých rychlostech. Jejich hlavní oblast použití jsou pohonné
jednotky u malých dopravních a vojenských letadel, kde jejich účinnost a spolehlivost vy-
važuje relativně vysoké výrobní náklady. Tento typ motorů pod označením Walter M601
poháněl například velmi populární letoun Let L-410 vyráběný v České Republice [18]. Za
variantu turbovrtulového motoru můžeme považovat turbohřídelový motor, který zpraco-
vává veškerý tepelný spád v turbíně a pohání hřídel. Převodovka v tomto případě nebývá
součástí motoru. Hlavní oblast použití jsou pohony rotoru vrtulníků nebo jako pomocné
energetické jednotky v letounech. Slouží také jako alternativa ke spalovacím motorům
například u lodí a tanků.
Obrázek 2.5: Schéma turbovrtulového motoru
http://en.wikipedia.org/wiki/Jet_engine
2.5. Porovnání pístových a proudových motorů
Proudové motory se uplatnily hlavně v letecké dopravě, kde v mnoha případech nahradily
pístové motory používané dříve. Ne však ve všech leteckých aplikacích je rozumné prou-
dový motor použít a volba zda použít pístový nebo proudový motor je ovlivněna mnoha
faktory.
Jak u pístového,tak i proudového motoru pracovní médium prochází čtyřmi základními
fázemi – komprese, spálení, expanze a výfuk. Na rozdíl od pístového motoru, kde tyto fáze
probíhají za sebou a ve stejné části motoru, u proudového motoru má každá fáze vyhrazena
svůj vlastní prostor a je možné jí k tomu tedy optimálně přizpůsobit. U pístového motoru
tyto fáze jdou za sebou a v každém momentě probíhá pouze jedna fáze, kdežto proudový
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motor pracuje kontinuálně. Proudový motor při stejném výkonu bude daleko menší a lehčí
než pístový, což je výhoda hlavně u letadlových motorů, kde každá úspora hmotnosti je
velké plus. Z termodynamického hladiska je rozdílem i to, že na rozdíl od isochorického
spálení směsi v pístovém motoru, v prodovém motoru probíhá spálení isobaricky.
Omezením pro pístové motory je výška letu. Při stoupání v atmosféře se tlak vzdu-
chu snižuje a při vysokých výškách letu nastává problém, jak spalovací prostor zásobit
dostatečným množstvím vzduchu. V některých případech lze použít přeplňování, ale i to
naráží ve vysokých výškách na své limity. U proudových motorů, kde vzduch vstupuje
do motoru přes rozměrné vstupní hrdlo toto není takovým problémem. Ve skutečnosti
účinnost některých proudových motorů s rostoucí výškou letu stoupá díky náporovému
stlačení vzduchu ve vstupní soustavě při vysokých rychlostech. Pístové motory vybavené
vrtulí také naráží na omezení maximální rychlosti, kdy konce listů vrtule dosahují rychlosti
zvuku.
Výhodou pístových motorů je malá změna účinnosti při širokém rozsahu pracovních
režimů. Naproti tomu u proudového motoru účinnost rychle klesá již při malých odchyl-
kách od návrhového režimu a je tedy s ohledem na spotřebu paliva optimální jej používat
při konstantních podmínkách letu.
Další nevýhodou proudových motorů je jejich cena. Ta je způsobena jak komplikovanou
výrobou jeho částí, tak i cenou materiálů, které musí vydržet zvýšené namáhání jak
mechanické tak hlavně tepelné. Na druhou stranu však údržba proudového motoru není
tak nákladná jako v případě pístového motoru, zejména kvůli menšímu počtu pohyblivých
částí.
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Po konci druhé světové války začaly proudové motory vytlačovat svým nárůstem účin-
nosti a výkonu pístové spalovací motory v oblasti pohonných jednotek letadel. S tím, jak
dále rostla technická úroveň motorů a zejména po vývoji turbohřídelových motorů bylo
jasné, že využití proudových motorů se rozšíří i do jiných oblastí. Samostatnou kapito-
lou v dnešní době by bylo využití spalovacích turbín ve stacionárním provozu zejména v
energetice. Zde se však jedná o speciální případ, který je mimo rozsah této práce a blíže
se jim již věnovat nebudu.
3.1. Automobily
Společnost Chrysler byla prvním sériovým výrobcem aut, která pístový motor nahradila
malým turbohřídelovým motorem a provedla rozsáhlé testování, kdy tyto vozy dala k
dispozici rodinám po celé Americe. První generace tohoto vozu byla vyrobena 1954 pod
názvem Plymouth sport coupe. Byla to však až čtvrtá generace, která se dočkala masového
testování. Jednalo se o čtyřsedadlové dvoudvéřové coupe s pevnou střechou. Společnost
Chrysler již v té době měla zkušenosti s výrobou proudových motorů pro americké ná-
mořnictvo a automobil byl osazen plynovou turbínou o výkonu 75kW. Motor používal
odstředivý kompresor s kompresním poměrem 4 a s radiálním difuzorem. Spalovací ko-
mora byla velmi jednoduchá a k zapálení směsi sloužila pouze upravená svíčka.
Obrázek 3.1: Schéma motoru ve vozidle Chrysler
http://performanceforums.com/forums/showthread.php?
67139804-How-can-a-jet-engine-drive-wheels
První turbína sloužila k pohonu kompresoru a druhá dodávala výkon na hřídeli. Spa-
liny za turbínou byly vedeny přes regenerační otáčivé výměníky, které ohřívaly vzduch
před vstupem do spalovací komory a tím snižovaly spotřebu paliva a efektivně snižovaly
teplotu výstupních spalin z výfuku. Splaliny ve výměníku byly ochlazeny z 690 ◦C na
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260 ◦C. Velkou výhodou motoru byla schopnost pracovat s velkou škálou paliv. Používán
byl jak benzín, diesel, kerosin tak i rostlinný olej. Další výhodou byly nízké nároky na
údržbu. Motor měl na rozdíl od pístového motoru značně redukován počet pohyblivých
částí a během testu dosáhl poruchovosti pouze 4%. Nevýhodou motoru byla značná spo-
třeba paliva a určité zvýšené nároky na obsluhu takového motoru. Při dlouhodobém testu
automobil dosahoval průměrné spotřeby 18l/100km [20].
Výkon na hřídeli: 75 kW
Váha: 186 kg
Kompresní poměr: 4
Účinnost rotačních výměníků: 0.9
Otáčky: 45 000 ot/min
Průtok vzduch kompresorem: 1 kg/s
Teplota na vstupu do turbíny: 927 ◦C
Chrysler nakonec ukončil projekt sedmou generací a v roce 1975, podle závěrečné
zprávy [20], by pro budoucí využití proudových motorů v automobilech byl nutný pokrok v
materiálových vědách a žáruvzdorných materiálech, které by zvýšily účinnost motoru. Byl
zmíněn zejména pokrok v keramických materiálech, které by mohly snížit náklady oproti
používání drahých slitin niklu v tepelně exponovaných částech motoru. Podle zprávy by
zvýšení teploty na vstupu do turbíny na 1400 ◦C znamenalo úsporu paliva až 20%.
Proudový motor výrazně ztrácí na účinnosti pokud operuje v jiném než návrhovém
režimu, což omezuje použití v dopravních prostředcích kde je nutná variabilita ve výkonu.
S příchodem hybridních automobilů, kde by proudový motor mohl pracovat pouze v ná-
vrhovém režimu zažívá myšlenka použití proudových motorů renesaci. Testy hybridních
ústrojí se spalovací turbínou jsou prováděny hlavně u autobusů. K sériové výrobě však
zatím žádný nedospěl.
3.2. Letectví
Nejrozšířenější oblastí pro použití spalovacích turbín jak v proudovém tak turbohříde-
lovém uspořádání je vzdušná aplikace. Proudové motory se zde uplatňují hlavně díky
nízké váze, spolehlivosti a vyšší účinnosti při určitých rychlostech letu a atmosférických
podmínkách. Princip funkce již byl popsán v předchozích kapitolách a tato kapitola je
zaměřena především na příklady použití a specifikace různých motorů.
3.2.1. LPEJ
Letecká pomocná energetická jednotka je pomocný letecký systém, který zajišťuje elektric-
kou energii, tlakový vzduch a hydrauliku v době, kdy hlavní motory ještě nejsou v chodu a
tuto funkci nemohou vykonávat. Použití běžných chemických akumulátorů je v tomto pří-
padě vyloučeno, protože jejich váha je značná a nepříznivě by ovlivňovala dynamiku letu
a spotřebu paliva. Samotná LPEJ je pak už spouštěna z akumulátorů na palubě. Energie
potřebná pro roztočení jejího kompresoru již není tak velká a akumulátory nemusí nést
tak velké množství energie. Hlavní funkcí pomocné energetické jednotky je poskytnout
dostatek energie k roztočení hlavních motorů. K tomu, aby se proudový motor rozběhl
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je potřeba roztočit kompresor do takové míry, aby mohl poskytnou dostatečné množství
stlačeného vzduchu do spalovací komory. Mohou také sloužit jako generátory elektrické
energie a hydrauliky nutné k pohonu klapek, dojde-li k selhání všech hlavních leteckých
motorů. Jejich systémy, až na zdroj paliva, který je stejný jako v případě hlavních motorů,
jsou zcela nezávislé na systémech letadla. V dnešních dopravních letadlech jsou pomocné
energetické jednotky umístěny pod ocasními křidélky a výstup plynu je rozpoznatelný na
úplném konci trupu. LPEJ jednotky jsou však také používány u stíhacích nadzvukových
letounů. Ty však často obsahují 2 tyto jednotky. Jedna je určena k roztočení hlavních
motorů a druhá je zdrojem elektrické energie pro palubní systémy v případě poruchy
hlavního motoru. Tato nouzová jednotka však nebývá klasickým spalovacím motorem,
ale energie potřebná k roztočení turbíny je chemického původu. Používá se kombinace
hydrazinu a vody, která po uvolnění a kontaktu s katalyzátorem exotermicky reaguje a
prochází turbínou. Tato turbína opět roztáčí převodovku a přes ni generátor. Mezi tech-
nologicky nejvyspělejší jednotky budou bezesporu patřit ty použité u raketoplánů NASA.
Raketoplán obsahoval 3 identické, ale nezávislé hydrazinové jednotky, které byly nutné při
startu a také při přistání. Tyto jednotky jsou připojeny na čerpadla a generují tlakovou
kapalinu. Na obrázku 3.2 je jednotka Safír 5 používána mimo jiné na letounech L-39.
Obrázek 3.2: LPEJ Safír 5f
http://www.pbsvb.cz/starsi-typy-jednotek
Maximální množství dodaného vzduchu: 25 kg/min
Stlačení: 3.2
Elektrický výkon: 7.5 kW
Otáčky: 46 400 ot/min
Hydraulický výkon: 5.7 l/min, 19 MPa
Hmotnost: 48 kg
3.2.2. Střely s plochou dráhou letu
Další oblast využití proudových motorů je zbraňová technika a to zejména střely s plochou
dráhou letu. Ty jsou používány k dopravě rozměrných hlavic na velké vzdálenosti a jsou
schopny nést jak konvenční, biologické, chemické tak i jaderné hlavice. U některých typů
právě proudový motor nahrazuje raketový motor na tuhá paliva. Rakety s plochou dráhou
letu se nepohybují po balistické křivce, ale ve vznosu se udržují aerodynamickými silami
podobně jako letadla a odpor vzduchu je překonáván právě tahem proudového motoru.
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Lze najít typy jak s jednoproudovými tak dvouproudovými motory. Případem dvouprou-
dového generátoru plynu je raketa Tomahawk. Tato raketa v různých úpravách může být
vypuštěna jak ze vzduchu, lodě, pevniny tak i z ponorky. V tomto případě je raketa vy-
bavena přídavným modulem na tuhá paliva, který je zažehnut jako první a raketu vynese
do výšky, kde již funkci pohonu přebírá dvouproudový motor Williams F107 o tahu 2.7
kN s obtokovým poměrem 1:1. Motor používá dvouhřídelový axiální kompresor a váží 62
kg [21].
Obrázek 3.3: Williams F107
http://en.wikipedia.org/wiki/Williams_F107
Za první model rakety s plochou drahou letu by se dala považovat německá V-1, která
byla vyvinuta za druhé světové války. Raketa využívala pulzační motor a musela být
startována se zdrojem stlačeného vzduchu a Acetylenu. Frekvence spalování dosahovala
až 55 cyklů za sekundu a dosahovala tahu 2.7 kN [22].
3.3. TJ100
Za příklad proudového motoru podobného výkonu, jako je ten v této práci, by se dala
označit jednotka TJ-100 vyvíjená společností PBS Velká Bíteš. Motor je navržen pro pou-
žití jako pohonná jednotka pro bezpilotní a experimentální letouny. Motor se vyznačuje
velmi dobrým poměrem výkonu ku váze. Motor je vybaven integrálním startérem a sys-
témem chlazení motoru po odstavení. Základní verze byla ve vývoji mezi lety 2002-2004
a těchto jednotek již bylo prodáno přes 350 a to zejména na export. Motor vychází ze
zkušeností společnosti s výrobou leteckých pomocných energetických jednotek a kryogení
techniky.
Motory podobných typů mají nevýhodu zejména v nízké životnosti. Pro armádní a
experimentální účely však hodnota kolem 50 hodin dostačuje. PBS pracuje na prodloužení
této životnosti a oproti konkurečním produktům, kde jsou ložiska mazány palivem, má
integrován i samostatný olejový systém. Další výhodou použití motorů v experimentálních
aplikacích je, že nepotřebuje schválení leteckými úřady pro civilní dopravu. V případě
instalace motoru na letoun Marabu však již motor schválen být musel.
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S ohledem na úspěch motoru na zahraničních trzích je nyní ve vývoji turbohřídelová
a turbovrtulová verze, která by měla nabídnout menší měrnou spotřebu, a tím rozšířit




4. TEPELNÝ OBĚH MOTORU
4. Tepelný oběh motoru
Při návrhu jednotlivých komponent proudového motoru jako je kompresor, turbína
nebo výstupní soustava je důležité, abychom měli představu o tom jaké hmotnostní toky
a jaké stavy plynu budou před a za každou komponentou. Z toho důvodu je nutné předem
provést přibližný výpočet tepelného oběhu motoru, který nám slouží jako vodítko při
návrhu kompresoru, turbíny a výstupní soustavy.
Jak při výpočtu tepelného oběhu tak později budeme pracovat s veličinami celkový
tlak a celková teplota. Celkovým tlakem máme na mysli tlak, který by byl naměřen po adi-
abatickém zabrždění proudu, kdy se veškerá kinetická energie proudu přemění na tlakovou
energii:






Celkovou teplotou rozumíme teplotu, kterou bychom dosáhli po zabrždění proudu na
nulovou rychlost, kdy se veškerá kinetická energie proudu změní na tepelnou energii.
Tc = T · (1 + κ− 1
2
·Ma2) (4.2)
Návrh tepelného oběhu byl zpracován v aplikaci MATLAB a uložen ve skriptu obeh.m.
Je třeba podotknout, že mnoho konstant jako jsou účinnosti jednotlivých komponent a
plynové konstanty byly voleny odhadem a podle doporučení uvedených v [4]. Tyto hodnoty
budou přesněji ověřeny až při samotném návrhu jednotlivých částí stroje. Ve skriptu
obeh.m jsou také použity funkce, které byly napsány k usnadnění počítání některých
hodnot. Představu o fungování těchto funkcí by měly dávat již samotné názvy těchto
funkcí, které jsou uvedeny na konci práce.
2 3 4 5 61
Obrázek 4.1: Schéma proudového motoru
Na obrázku 4.1 můžeme vidět řez proudovým motorem s vyznačenými stavy, které jsou
pro výpočet důležité. Číslem 1 je označen stav před motorem, kde vlastnosti vzduchu
nejsou nijak ovlivněny motorem. Řez 2 charakterizuje stav vzduch bezprostředně před
vstupem do kompresoru. Řez 3 charakterizuje stav po průchodu kompresorem a před
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vstupem do turbíny. Stav po průchodu turbínou je označen číslem 5 a výstup z dýzy
stavem 6.
Při návrhu oběhu je nutné navrhnout dvě důležité hodnoty a to je stlačení kompresoru
a teplota plynů na vstupu do turbíny. U kompresoru byla navržena hodnota stlačení
kompresoru pikc = 4.2 a teplota na vstupu do turbíny T3 = 1105K opět podle doporučení
ve [4]. Dalšími návrhovými parametry byla výška letu h = 400m a rychlost letu c = 60m/s.
4.1. Výpočet
1. Výpočet stavu plynu v okolní atmosféře. Tlak p1, machovo číslo Ma a teplota T1
byly získány pomocí skriptů, které byly vytvořeny pro výpočet stavu vzduchu podle
ISA.













T1c = T1 · (1 + κ− 1
2
·Ma2) = 285.55 · (1 + 0.4
2





287.1 · 287, 34
96803, 69
= 0.8522m3/kg (4.5)
2. Výpočet stavu plynu po průchodu vstupním hrdlem v bodě 2. Náporové stlačení
vzduchu ve vstupní soustavě je zanedbáno z důvodu malé rychlosti a součinitel
zachování celkového tlaku vstupní soustavy je odhadnut σvst = 0, 985 podle [4].
p2c = p1c · σvst = 96803, 69 · 0, 985 = 95351, 63Pa (4.6)
T2c = T1c = 287, 34K (4.7)
3. Výpočet stavu plynu po průchodu kompresorem v bodě 3. Izoentropická účinnost
kompresoru byla odhadnuta podle [4] ηkc = 0.82
p3c = pikc · p2c = 4.2 · 95351, 63 = 400476.87Pa (4.8)
T3c = T2c + T2c · 1
ηkc
· ((pikc)( κκ−1 ) − 1) = 287, 34 + 287, 34 · 1
0, 82
· ((4, 2)( 1,41,4−1 ) − 1) = 464, 95K
(4.9)
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4. Výpočet stavu plynu po průchodu spalovací komorou v bodě 4. Součinitel zachování
tlaku ve spalovací komoře odhadnut σsp = 0, 94 podle [4].
p4c = p3c · σsp = 400476, 87 · 0, 94 = 376448, 25Pa (4.10)
T4c = 1105K (4.11)
5. Výpočet stavu plynu po průchodu turbínou v bodě 5. Mechanická účinnost soustrojí
kompresor-turbína odhadnuta ηm = 0, 98 podle [7]. Hlavním parametrem je práce
turbíny, která se musí rovnat příkonu kompresoru, tedy:
(T5c − T4c) · cpsp · ηm = −(T3c − T2c) · cpvz (4.12)
Celková teplota za turbínou je pak:
T5c = T4c− (T3c − T2c) · cpvz
cpsp · ηm
= 1105− (464, 95− 287, 34) · 1005
1158 · 0, 98 = 961, 34K (4.13)
Je-li uvažováno s účinností turbíny ηtrb = 0, 94 podle [4], pak adiabatická teplota
po expanzi na turbíně a tlak za turbínou:
T5cad = T4c − (T4c − T5c)
ηtrb
= 1105− (1105− 961, 34)
0, 94
= 933, 34K (4.14)








1.4−1 ) = 180551, 59Pa (4.15)
6. Výpočet stavu plynu po průchodu výstupní dýzou v bodě 6.
T6c = T5c = 961, 34 (4.16)
Byl zvolen rychlostní součinitel dýzy ϕ = 0, 98 a podle [7] je účinnost trysky:
ηtr = ϕ
2 = 0.982 = 0, 9604 (4.17)
Tlakový poměr při expanzi do okolního tlaku vychází vyšší než tlakový poměr kri-








T6ad = T5c · (pitr)( κκ−1 ) = 961, 34 · (1, 87)(
1,33
1,33−1 ) = 823, 22K (4.19)
T6 = T5c− ηtr · (T5c− T6ad) = 961, 34− 0, 96 · (961, 34− 823, 22) = 843, 94K (4.20)
17
4.1. VÝPOČET
Výstupní rychlost z trysky pak:
c6 =
√
2 · cp · (T5c − T6) =
√
2 · 1148 · (961.34− 843.94) = 519, 18m/s (4.21)
7. Výpočet měrného tahu motoru. Obecný tvar vztahu pro výpočet měrného tahu
motoru, tedy tahu který vztažen na průtok 1kg/s:
Fm = c6 − c+ A6
m˙
· (p6 − p1) (4.22)
se pro případ expanze do okolní atmosféry redukuje na:
Fm = c6 − c = 519, 18− 60 = 459, 19N/kg/s (4.23)
8. Výpočet měrné spotřeby paliva. Ta udává množství spáleného paliva za hodinu a je
vztažena na jednotku vyvozeného tahu proudového motoru.Výpočet podle [7]:
SFC =
3600 · cp · (T4c − T3c)
LHV · ηsp · Fm =
3600 · 1076, 5 · (1120− 464, 95)
43020000 · 0, 98 · 459, 19 = 0.13kg/N/h
(4.24)







= 2, 18kg/s (4.25)
Tím jsou určeny všechny stavy nutné pro vykreslení cyklu v T-S diagramu - obrázek
4.2. Ten je spolu s grafem zobrazujícím celkový tlak a celkovou teplotu v částech motoru
- obrázek 4.3 zobrazen níže. Tyto diagramy byly vytvořeny rovněž v aplikaci MATLAB a
jsou součástí skriptu obeh.m.
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Obrázek 4.3: Celkový tlak a celková teplota v částech motoru
5. Optimalizace oběhu
Při výpočtu tepelného oběhu byly navrženy dvě hodnoty, které přímo ovlivňují jak
měrnou spotřebu paliva, tak i měrný tah motoru a to teplota před turbínou a kompresní
19
poměr. Tyto hodnoty musí být zvoleny s ohledem jak na materiálová omezení, tak na
konstrukční limity. V tomto případě byl s ohledem na velikost motoru zvolen odstředivý
kompresor, který v jednostupňovém provedení dosahuje reálných stlačení 4-5.
Zacyklováním výpočtu tepelného oběhu do dvou smyček a provedením výpočtu pro
hodnoty různých stlačení a teplot na vstupu do turbíny byl vytvořen opět v aplikaci
MATLAB skript obeh optimalizace.m. Ten vypočítá hodnoty měrné spotřeby paliva a
měrného tahu a vykreslí je do grafu - obrázek 5.1. Zde je možné pozorovat, že narozdíl
od stacionární aplikace, zvyšování teploty před turbínou snižuje celkovou účinnost. To je
způsobeno poklesem propulsivní účinnosti, která klesá s každým zvýšením měrné práce
oběhu. Na diagramu jsou zobrazeny jen oběhy, které při expanzi do okolní atmosféry dosa-
hují podkritického tlakového poměru v dýze.Tento výpočet se dá opakovat také pro různé
rychlosti a výšky letu. V tomto případě byly ponechány hodnoty z výpočtu vzorového
tepelného oběhu.

















Obrázek 5.1: Mapa měrné spotřeby paliva a měrného tahu
V tomto případě jsme pro náš motor ponechali v kompresoru pikc = 4.2 a teplotu
před turbínou T4 = 1105. Oblasti vyšších stlačení jsou zapovězeny z důvodu volby jed-
nostupňového odstředivého kompresoru a vyšší teploty před turbínou zvyšují výrobní a




Kompresor ve spalovací turbíně slouží k tvorbě stlačeného vzduchu. Je zařazen hned
za vstupním hrdlem, kde při vysokých rychlostech dochází k náporovému stlačení, což u
správně navržených soustav může zvyšovat účinnost a výkon některých motorů.
6.1. Kompresor v leteckém motoru
Kompresor tvoří spolu s turbínou a spalovací komorou základ generátoru plynu a jeho
správná funkce v soustavě motoru je tedy nezbytná. V proudových motorech se používají
dvě základní koncepce kompresorů a to buď odstředivý nebo axiální. V počátcích vý-
voje proudových motorů byly využívány výhradně odstředivé kompresory, avšak v dnešní
době se u větších motorů používají hlavně axiální kompresory zejména díky jejich vyšší
účinnosti a menším rozměrům při větších průtocích a stlačeních.
Mezi základní parametry kompresoru patří stlačení kompresoru, které charakterizuje






Dalším důležitým parametrem je účinnost kompresoru, kterou v rovnici 6.2 podle [2]
rozumíme celkovou izoetropickou účinnost kompresoru včetně vstupní soustavy, bezlopat-





Nelze-li u kompresoru počítat s využitím výstupní rychlosti plynu, zavádí se hodnota




kde jako −lu vyjadřuje příkon na hřídeli a ∆ikiz izoentropický spád ve stupni.
Parametrem, který ovlivňuje hlavně rozměry kompresoru je také hmotnostní průtok
kompresorem m˙.
Při návrhu kompresoru pro letecké účely je nutno mít na paměti, že kompresor na
rozdíl od stacionárních aplikacích bude pracovat v širokém rozsahu pracovních otáček a
nevýpočtových režimů. Je tedy nutné kromě návrhu kompresoru také provést charakteris-
tiku, která odhadne, jak se kompresor v takovýchto stavech bude chovat a bude-li schopen
plnit svou funkci.
6.2. Odstředivé kompresory
Jak bylo uvedeno výše, odstředivé kompresory byly jak u počátku vývoje proudových
motorů, ale také jako kompresory určené k přeplňování pístových leteckých motorů. Mezi
jejich hlavní výhody patří hlavně větší stlačení v jednom stupni, které v extrémních pří-
padech může dosahovat až 7 [5], jednodušší výroba a také velká spolehlivost kombinovaná
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s menší náchylností k pumpáži. V dnešní době se také používají vícestupňové radiální














Obrázek 6.1: Schéma odstředivého kompresoru včetně difuzorů
Na obrázku 6.1 je vidět konstrukce odstředivého kompresoru. Hlavní a jedinou pohyb-
livou součástí je oběžné kolo kompresoru, kterým je na plyn přiváděna práce a v důsledku
odstředivých sil je stlačován a veden k radiálnímu výstupu. Plyn, který vychází z oběžného
kola je dále veden do difuzoru, kde je část zbytkové kinetické energie transformována na
tlak. V leteckých motorech bývá často používán jak bezlopatkový difuzor tak i lopatkový.
V důsledku velkého stlačení kompresoru je často na výstupu z oběžného kola nadzvuková
rychlost a použitím bezlopatkového difuzoru je možno tuto rychlost před vstupem do
lopatkového difuzoru snížit na podzvukovou.
6.3. Algoritmus návrhu oběžného kola
Návrh kompresoru začíná návrhem oběžného kola. Z toho důvodu,že možností jak do-
sáhnou určitého stlačení kompresoru a stavů plynu po průchodu kompresorem vyhovuje
více konstrukčních variant jsou u lopatkových strojů zavedeny podobnostní součinitele,
které konstruktérovi umožňují na základě podobnosti stupně odhadnout některé rozměry.
V tomto případě byl jako omezující faktor určen vnitřní průměr lopatkování na vstupu
do kompresoru, který byl navržen co nejmenší ještě přijatelný z konstrukčního hlediska.
Dalším omezením byla podmínka, aby na vnější hraně lopatkování na vstupu do kompre-
soru nevznikalo nadzvukové proudění. Na obrázku 6.2 je názorně vyobrazen algoritmus
návrhu oběžného kola. Při výpočtu kompresoru a také turbíny není s hodnotou κ a měr-
nou tepelnou kapacitou počítáno jako s konstantami nýbrž jako s hodnotami proměnnými
22
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a závislými na teplotě. Střední hodnoty jsou získány pomocí skriptu, který integruje po-
lynom získaný digitalizací hodnot v [6] Hodnoty jsou pak vráceny funkcemi cp vzduch.m
a kappa vzduch.m respektive cp spaliny.m a kappa spaliny.m. V případě dalšího využití










































Obrázek 6.2: Vývojový diagram algoritmu výpočtu oběžného kola
Samotný proces komprese v i-S diagramu je zobrazen na obrázku 6.3
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Obrázek 6.3: i-S diagram komprese v kompresoru
6.4. Návrh oběžného kola





Účinnost na začátku je nutno odhadnout a na konci výpočtu, kdy je znám skutečný
stav plynu ji zkontrolovat. Účinnost byla odhadnuta:
ηciz: 0.8377
1. Výpočet entalpie ve stavu 0 - celkový:
i0c = cp · t0c = 1003.71 · 14.19 = 14242.70J (6.4)
2. Výpočet statického stavu vzduchu v bodě 0. Střední měrná tepelná kapacita stejně
jako v příštích bodech byla získána integrací polynomu.
T0 = T0c − c
2
2 · cp = 287.34−
602
2 · 1004.08 = 285.55K (6.5)
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1.40−1 ) = 94709.11Pa (6.6)
3. Výpočet celkového stavu vzduchu v bodě 1.
T1c = T0c = 287.34K (6.7)
p1c = p0c · σvst = 96803 · 0.985 = 95350.96Pa (6.8)
4. Výpočet izoentropické teploty za kompresorem. Výpočet byl proveden iteračně z
důvodu neznámé hodnoty κ závislé na konečné teplotě. Hodnota κ byla odhadnuta:
1.395. Indexem o jsou označeny hodnoty odhadu, které pak budou porovnány se
skutečnou hodnotou na konci výpočtu.
p5c,o = p0c · pikc = 96803 · 3.94 = 381403.82Pa (6.9)










) = 423.88K (6.10)
i5ciz,o = cp · t5ciz,o = 1010.02 · 150.73 = 152240.62J/kg (6.11)










6. Výpočet skutečné celkové teploty v bodě 5 je opět proveden iteračně, protože pro
výpočet teploty je třeba znát hodnotu měrné tepelné kapacity, která je závislá na








7. Výpočet izoentropické a skutečné měrné práce kompresoru.
aiz kompr = i5ciz,o − i0c = 152240.62− 14242.70 = 137997.92J/kg (6.14)
akompr = i5c,o − i0c = 178914.91− 14242.70 = 164672.22J/kg (6.15)
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8. Volba součinitele ventilačních ztrát a součinitele skluzu. Ve skriptu jsou tyto 2 ve-
ličiny odhadnuty a iterovány ve vnořených smyčkách tak dlouho,dokud odhadnutá a
spočítaná veličina spolu nesouhlasí. Byly vypočítány tyto hodnoty: součinitel skluzu
µ = 0.8589, součinitel ventilačních ztrát α = 0.0374.
Vnitřní průměr náběžné hrany na vstupu do kompresoru byl navržen s ohledem
na konstrukční omezení podle podobných typů kompresorů v leteckých motorech:
D1i = 0, 05m














10. Jako podobnostní součinitel byl zvolen průtokový součinitel ϕ = 0.25. Na vstupu do
kompresoru je předpokládána rychlost v axiálním směru a tedy vlastnosti vzduchu
v řezu 1:
c1ax = c2r = u2 · ϕ = 433.40 · 0.25 = 108.35m/s (6.17)
T1 = T1c − ( c
2
1ax
2 · cp ) = 287.34− (
108.352
2 · 1003.96) = 281.49K (6.18)















281.49 · 287.1 = 1.10kg/m
3 (6.20)

























0, 05 + 0.166
2
= 0.108m (6.22)
12. Výpočet otáček kompresoru. Otáčky jsou odhadnuty a dále iteračně snižovány dokud
na vnějším průměru vstupu do kompresoru nevychází celková relativní rychlost nižší
než 95% rychlosti zvuku.
u1s =
n · pi ·D1s
60
=






n · pi ·D1e
60
=




















κ ·R · T1
=
319.54√
1.4 · 287.1 · 281.49 = 0.95 (6.27)
Podmínka je tedy splněna pro n = 34678min−1
Kontrola náběžného úhlu na středním průměru na vstupu do kompresoru. Úhel by







) = 28.97deg (6.28)
13. Výpočet průměru na výstupu z kola z vypočtených otáček kompresoru a známé
unášivé rychlosti oběžného kola:
D2 =
60 · u2
3, 1415 · n =
60 · 433.40
3.1415 · 34678 = 0.24m (6.29)
Podle doporučení v [3] se počet lopatek pohybuje v rozsahu 16-20. V našem případě
bylo navrženoo z=16.














15. Výpočet celkové teploty za oběžným kolem ze skutečné kompresní práce.







16. Výpočet zbylých veličin v bodě 2 za oběžným kolem.







372.222 + 108.352 = 387.88m/s (6.33)
T2 = T2c − c
2
2
2 · cp = 449.66−
387.682
2 · 1017.68 = 375.74K (6.34)
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17. Výpočet ztrát oběžného kola kompresoru. Ztrátové součinitele byly voleny podle
doporučeného rozsahu v [2] ξvst = 0.15 a ξkolo = 0.1.
















zvent = α · u22 = 0.0374 · 433.402 = 7018.82J (6.37)
zcelk = zvst + zkolo + zvent = 3752 + 1173.97 + 7018.82 = 11945.63J (6.38)
kde zvst vyjadřuje ztráty na vstupu do oběžného kola,zkolo vyjadřuje ztráty v oběž-
ném kole a zvent vyjadřuje ztráty ventilací oběžného kola.
18. Výpočet polytropického exponentu pro kompresi v oběžném kole a statických sta-






R · (T2 − T1) =
1, 398
1, 398− 1 −
11945.63
287.1 · (375.74− 281.49) = 3.07
(6.39)




n−1 = 88743.28 · (375.74
281.49
)3.07 = 215477.29Pa (6.40)
ρ2 =
p2
R · T2 =
215477.29
287.1 · 375.74 = 2kg/m
3 (6.41)
19. Výpočet šířky kola na výstupu z oběžného kola. Tloušťka lopatky je navržena na
základě doporučení v [27] t=0.0014m. Je vypočítán lopatkový poměr τ , který udává
poměr plochy pro výstup plynu ku celkové ploše na vnějším průměru D2. Následně
je z rovnice kontinuity stanovena šířka kola b.
τ = 1− z · t
pi ·D2 = 1−
16 · 0.0014
3.1415927 · 0.24 = 0.97 (6.42)
b =
m˙
c2r · ρ2 · pi ·D2 · τ =
2.33
108.35 · 2 · 3.1415 · 0.24 · 0.97 = 0.0148m (6.43)
20. Výpočet součinitele ventilačních ztrát. Ventilační ztráty jsou počítány metodou od-
vozenou Látalem z [2]. Vůle mezi lopatkami a skříní δ byla navržena podle doporu-
















α = α0 + (1 + α0) · 1D1e+D1i
2
+ b





6.5. Návrh bezlopatkového difuzoru
Bezlopatkový difuzor je zařazen bezprostředně za výstup z oběžného kola kompresoru a
jeho účelem je snížit rychlost plynu a tím zvýšit hodnotu statického tlaku a vyrovnat
rychlostní pole před vstupem do lopatkového difuzoru. V bezlopatkovém difuzoru se ne-
přivádí ani neodvádí žádné teplo a ztráty, které v kompresoru vznikají se projeví poklesem
celkového tlaku za bezlopatkovým difuzorem. Ze zákona zachování hybnosti lze odvodit,
že částice vzduchu se v difuzoru pohybuje po dráze logaritmické spirály a úhly na vstupu
a výstupu z difuzoru v ideální případě zůstávají zachovány. Před samotným difuzorem se
ještě vytváří rozšíření průtočného průřezu, které je nutno vy výpočtu také zohlednit.
1. Výpočet rychlosti za skokovým rozšířením. Šířka mezery na výstupu byla rozšířená
oproti oběžnému kolu . Podle [27] je doporučený rozsah 0,6-0,8 mm. V našem případě
navrženo 0,0008 m.
bbld = b3 = b+ 0.0008 = 0.0148 + 0.0008 = 0.156m (6.46)
Počítá se s zachováním unášívé rychlosti c2u = c2ubld a za předpokladu že ρ = konst.
musí pro radiální složku rychlosti za rozšířením z rovnice kontinuity platit:
c2rbld = τ · c2r ·
b
bbld
= 0.97 · 108.35 · 0.0148
0.0156
= 99.72m/s (6.47)















) = 15.54deg (6.49)
2. Šířka difuzoru D3 bývá volena podle [27] v rozmezí 1.05− 1.15 ·D2. Bylo navrženo
D3 = 1.05 ·D2. Ve skutečném difuzoru však není zachován úhel alfa z důvodu ztrát.
Z [2] je zvolen součinitel třecí práce ξbld = 0.015 a úhel na výstupu lze podle Eckerta
pak počítat jako jako:
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D3 = D2 · 1.05 = 0.24 · 1.05 = 0.25m (6.50)





















3. Nyní je potřeba určit stav za bezlopatkovým difuzorem. Základem je určení radiální
složky rychlosti na výstupu. Ta se z rovnice kontinuity dá určit pouze pokud je
známá hustota. Ta je však závislá opět na radiální složce rychlosti. Výpočet je tedy
proveden iteračně, kdy je odhadnuta hodnota hustoty za bezlopatkovým difuzorem,
z ní je vyčíslen stav plynu za difuzorem a na konec ověřena hodnota hustoty.
Odhadnutá hodnota ρ3 = 2.48kg/m3
Radiální složka absolutní rychlosti z rovnice kontinuity:
c3r =
c2rbld ·D2 · ρ2
D3 · ρ3 =
99.72 · 0.24 · 2.0








Pomocí externě napsané funkce bylo zkontrolováno, zda na výstupu z BLD nepře-
sahuje absolutní rychlost rychlost zvuku. Výsledek: Ma3 = 0.69.
Teplo není přiváděno ani odváděno a celkové teploty se tedy rovnají T2c = T3c =
449.58K. Statická teplota pak:
T3 = T3c − c
2
3
2 · cp1 = 449.58−
280.462
2 · 1020.21 = 411.03K (6.54)

































Výpočet polytropického exponentu a určení statických termodynamických veličin













287.1 · (411.03− 375.74) = 3.40
(6.57)




n−1 = 215477.29 · (411.03
375.74
)3.40 = 292354.57Pa (6.58)








1.39−1 = 402463.23Pa (6.59)
ρ3 =
p3
R · T3 =
292354.57
287.1 · 411.03 = 2.48kg/m3 (6.60)
Je tedy vidět, že odhadnutá a vypočtená hodnota hustoty na výstupu z BLD se
rovnají.
6.6. Návrh lopatkového difuzoru
1. Úhel náběhu do bezlopatkového difuzoru byl zvolen i=0◦. Šířku difuzoru ponechá-
váme stejnou jako v případě BLD: b4 = b3 = 0.0157m. Výstupní úhel z difuzoru
bývá podle [27] volen v rozmezí α4 = α3 + (12◦− 20◦). Navrženo 13◦. Výstupní úhel
je pak tedy po započtení deviačního úhlu 2◦:
α4 = α3 + 13 + 2 = 15.84 + 13 + 2 = 30.84
◦ (6.61)
2. Průměr D4 podle [27] v rozmezí (1.25−1.35) ·D3. V našem případě je navrženo 1.3.
D4 = D3 · 1.3 = 0.25 · 1.3 = 0.32m (6.62)
3. Výpočet ekvivalentních průměrů A3 a A4:
A3 = D3 · sin(α3) = 0.25 · sin(15.84) = 0.0684m2 (6.63)
A4 = D4 · sin(α4) = 0.32 · sin(30.84) = 0.1670m2 (6.64)
4. Výpočet délky střední křivky lopatky:
l =
D24 −D23
2 ·√D24 +D23 − 2 ·D3 ·D4 · cos(α3 + α4) =
0.322 − 252
2 ·√0.322 + 0.252 − 2 · 0.25 · 0.32 · cos(15.84 + 30.84) = 0.0908m
(6.65)
31






Obrázek 6.4: Kanál lopatkového difuzoru
5. Počet lopatek lopatkového difuzoru byl navržen podle doporučení v [27] zLD = 24.
Ekvivalentní průměry a úhel rozevření kanálu pak podle:
d3,ekv =
√













4 · 0.32 · 0.0156 · sin(30.84)
24
= 0.0208m (6.67)
φ = 2 · atan(d4,ekv − d3,ekv
2 · l ) = 2 · atan(
0.0208− 0.0133
2 · 0.0908 ) = 4.73
◦ (6.68)
6. Nyní je potřeba najít výstupní rychlost vzduchu z LD. Opět je použita iterace, kdy je
na začátku odhadnuta výstupní rychlost a na konci po výpočtu hustoty je z rovnice
kontinuity vypočítána znovu pro kontrolu. Odhadnutá hodnota c4 = 107.1m/s.
T4c = T3c = 449.58K (6.69)
T4 = T4c − c
2
4
2 · cp = 449.58−
107.12
2 · 1022.79 = 443.97K (6.70)
7. Výpočet třecích ztrát v lopatkovém difuzoru. Součinitel třecích ztrát v LD byl od-
hadnut podle [2] ξLD = 0.2.





















287.1 · (443.97− 411.03) = 2.85
(6.72)




n−1 = 292354.57 · (443.97
411.03
)2.85 = 364291.24Pa (6.73)








1.4−1 = 381007.56Pa (6.74)
ρ4 =
p4
R · T4 =
364291.24
287.1 · 443.97 = 2.86kg/m
3 (6.75)
9. Tloušťka lopatky u LD bývá podle [27] volena v rozsahu 2.5 mm - 5 mm. V našem
případě navrženo tLD=0.003 m. Lopatkový poměr lze pak tedy vypočítat jako:
τLD = 1− zLD · tLD
pi ·D4 = 1−
24 · 0.003
3.1415 · 0.32 = 0.93 (6.76)
10. Nyní je vypočítána rychlost za LD z rovnice kontinuity a je zkontrolováno, zda se
shoduje s odhadem na začátku výpočtu.
c4 =
m˙
ρ4 · sin(α4) · pi ·D4 · b4 · τLD =
2.33
2.86 · sin(30.84) · 3.1415 · 0.33 · 0.0156 · 0.93 = 107.12m/s
(6.77)
Je tedy vidět, že se hodnoty s uspokojivou přesností shodují.
6.7. Návrh výstupní soustavy kompresoru
Výstupní soustava přímo navazuje na konec lopatkového difuzoru a jejím úkolem je trans-
formovat zbytek kinetické energie na statický tlak a zajistit rovnoměrné rychlostní a tla-
kové pole na výstupu.
Návrh výstupní soustavy byl proveden podle návodu v [27]. Na obrázku 6.5 můžeme
vidět výstupní soustavu s vyznačenými hlavními rozměry:
1. Poloměr zaoblení na vnitřní hraně rvs byl zvolen stejný jako šířka kanálu difuzoru
b4.
rvs = b4 = 0.0156m (6.78)
D5i = D4 + 2 · rvs = 0.32 + 2 · 0.0156 = 0.355m (6.79)
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Obrázek 6.5: Schéma výstupní soustavy
2. Požadovaná rychlost na výstupu z výstupní soustavy byla zvolena c5 = 100m/s. Po-
tom, pokud se rovnají rychlosti T5c = T4c = 449.58K, statickou teplotu na výstupu
z výstupní soustavy lze pak spočítat jako:
T5 = T5c − c
2
5
2 · cp = 449.58−
1002
2 · 1022.79 = 444.69K (6.80)
3. Polytropický exponent charakterizující zbytkovou kompresi ve výstupní soustavě byl
odhadnut n = 1.9 podle doporučení v [27]. Ztráty ve výstupní soustavě a statický
tlak za vstupní soustavou lze pak počítat jako:
ztratyV S = ((
κ
κ− 1) · (
n
n− 1)) ·R · (T5 − T4) =
((
1.39
1.39− 1) · (
1.9
1.9− 1)) · 287.1 · (444.69− 443.97) = 301.74J
(6.81)








1.9−1 = 365537.53Pa (6.82)








1.39−1 = 380107.71Pa (6.83)
ρ5 =
p5
R · T5 =
365537.53
287.1 · 444.69 = 2.86kg/m
3 (6.84)




ρ5 · c5 =
2.33





















+ 0.355 = 0.3625m (6.87)
6.8. Kontrola účinnosti, stlačení a výpočet axiální síly
Nyní, když je znám celkový stav vzduchu za výstupní soustavou, musí se zkontrolovat,
jestli stlačení v kompresoru a účinnost korelují s odhadem na začátku výpočtu.








2. Kontrola účinnosti kompresoru:
i5c = t5c · cp = 176.5 · 1011.65 = 178483.59J (6.89)








1.4 = 423.48K (6.90)
i5c,iz = t5c,iz · cp = 150.33 · 1010 = 151833.35J (6.91)
ηciz =
i5c,iz − i0c
i5c − i0c =
151833.35− 14243
178483.59− 14243 = 0.84 (6.92)
3. Skutečný příkon kompresoru:
ak,s = (i5c−i0c)+0.5·α·u22 = (178483.59−14242.70)+0.5·0.037·433.402 = 167750.30J
(6.93)
4. Z důvodu rozdílného tlaku na sací a výtlakové straně na rotor kompresoru působí
axiální síla. Tuto sílu vypočteme podle [8] jako:
Fax,c = pi · (D1e
2
)2 · (p2− p1) = 3.1415 · (0.166
2
)2 · (215477.29− 88743.28) = 2728.28N
(6.94)
Je tedy vidět, že se vypočtená a odhadnutá hodnota účinnosti rovnají.
Na obrázku 6.6 je v grafu vynesen stav plynu při průchodu kompresorem.
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Spalovací komora je součástí leteckého motoru, kde chemická energie obsažena v pa-
livu je spálením transformována na energii tepelnou. Vzduch z kompresoru vstupuje do
spalovací komory a je v něm kontinuálně spalováno palivo. Teplota hoření může dosaho-
vat až 2400 K [11] a s ohledem na to musí být přiváděno větší množství vzduchu, než je
potřebné pro stechiometrické spálení paliva, které efektivně snižuje teplotu spalin. Tento
sekundární vzduch také ochlazuje plamenec. Úkolem spalovací komory je také rozvířit
proud vzduchu tak, aby došlo k co nejúčinnějšímu uvolnění energie v palivu.
Příklad spalovací komory leteckého motoru je vidět na obrázku 7.1.





Mezi hlavní parametry spalovacích komor patří měrné tepelné zatížení objemu spalo-





kde T3,max označuje maximální výstupní teplotu, T3,min označuje minimální výstupní
teplotu a T3,st jejich střední hodnotu.
Mezi hlavní požadavky kladené na spalovací komory patří podle [11]:
1. stabilita hoření ve všech režimech motoru
2. vysoká účinnost spalování paliva
3. minimální rozměry a hmotnost
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4. rovnoměrnost teplotního a tlakového pole na výstupu z komory
5. spolehlivé zapalování
6. malé tlakové ztráty v komoře
Přičemž v leteckých aplikacích je důraz kladen zejména na spolehlivé zapálení směsi
při zhasnutí. Podle [13]: ”To je dáno tím, že při návrhu spalovací komory pro letadla je
prvořadým parametrem zapálení spalovací komory při jejím zhasnutí v letové hladině, kdy
jsou na vstupu do komory extrémně nízké parametry, např. t = −50◦C, p = 0, 05MPa.
Komora musí být v tomto případě konstruována tak, aby ji bylo možno zapálit a hořela za
těchto podmínek s účinností spalování ηsp > 0.9”.
Konstrukční uspořádání spalovacích komor proudových letadlových motorů dělíme
podle 2 základních hledisek a to podle směru proudění na souproudé a protiproudé a
podle tvaru spalovacích komor na anulární, trubkové a hybridní. Schémata těchto typů





Obrázek 7.2: Typy spalovacích komor
7.1. Bilance spalovací komory
Jak již bylo uvedeno v úvodu návrh spalovací komory je velmi složitý a návrhem rozměrů
a detailů se tato práce nezabývá. Jedinými údaji, které potřebujeme pro výpočet dalších
částí znát, jsou hodnoty κ a cp spalin. Tyto dvě hodnoty jsou však u spalin závislé jak na
teplotě tak i na poměru spalin ku celkovému toku směsi vzduchu a spalin za komorou. K
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tomu aby bylo dosaženo požadované teploty, je totiž třeba spalovat s dosti velkým pře-
bytkem vzduchu. Při výpočtu tepelné bilance spalovací komory však není známa měrná
tepelná kapacitu plynu na výstupu. Tato hodnota je tedy odhadnuta a poté je proveden
tepelný výpočet komory. Je-li pak znám hmotnostní tok paliva, je možné z rovnice spalo-
vání kerosinu zjistit, jaká část vzduchu je použita na spálení kerosinu a jaká část vzduchu
je potřeba na chlazení plynu. Je-li pak znám tento poměr, je možné zjistit skutečnou měr-
nou tepelnou kapacitu směsi na výstupu pomocí vytvořených funkcí kappa spaliny.m a
cp spaliny.m, které jsou vytvořeny integrací polynomů obdržených z [6].









Obrázek 7.3: Schéma spalovací komory
Samotný bilanční výpočet spalovací komory je první součástí skriptu turbina vypocet.m.
1. Měrná tepelná kapacita za komorou je zde hledána iteračně dokud se nerovná odhad-
nuté hodnotě na začátku. Odhadnutá hodnota cp,sp = 1105.81J/kg ·K. Energetická
bilance spalovací komory pak:
m˙vz · tvz · cp,vz + m˙pal · LHV · ηsp = m˙spal · tspal · cp,spal (7.2)
po úpravě lze pak hmotnostní tok paliva spočítat jako:
m˙pal =
m˙vz · tspal · cp,spal − m˙vz · tvz · cp,vz
LHV · ηsp − tspal · cp,spal =
2.33 · 726.85 · 1105.81− 2.33 · 176.50 · 1012.23
43020000 · 0.98− 726.85 · 1105.81 = 0.0345kg/s
(7.3)
2. Hmotnostní tok spalin:
m˙spal = m˙vz + m˙pal = 2.33 + 0.0345 = 2.36kg/s (7.4)
3. Nyní je třeba určit složení spalin na výstupu ze spalovací komory. Rovnice spalování
kerosinu [23]:
2C12H26 + 37O2 → 24CO2 + 26H2O (7.5)
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Z molárních hmotností pak:
1g(C12H26) + 3.48g(O2)→ 3.11g(CO2) + 1.37g(H2O) (7.6)
Je-li počítáno s obsahem kyslíku ve vzduchu 23.16% tak je na spáléní jednoho kilo-
gramu kerosinu potřeba 15.036 kg vzduchu. Hmotnostní tok spalin, vzniklých stechi-
ometrickým spálením vzduchu je tedy:
m˙stech = m˙pal · 15.036 + m˙pal = 0.0345 · 15.036 + 0.0345 = 0.55kg/s (7.7)
m˙prebytek = m˙spal − m˙stech = 2.36− 0.55 = 1.81kg/s (7.8)
Nyní je potřeba zkontrolovat, jestli se odhadnutá hodnota měrné tepelné kapacity
shoduje s vypočtenou hodnotou, která byla získáná pomocí skriptu počítající jí ze
spalinového poměru. Získaná hodnota je cp,sp = 1104J/kg ·K. Odhad a skutečnost
tedy s uspokojivou přesností korelují.
7.2. Měrné zatížení objemu spalovací komory
Pro srovnání spalovacích komor se jako jeden z hlavních parametrů používá hodnota





kde VSK označuje orientační objem spalovací komory a qVSK označuje energii uvolňo-
vanou spalováním paliva.
Spalovací komory plynových turbín pracují při vyšším tlaku a to nám dovoluje úměrně
zmenšovat objem spalovací komory s tlakem. Zavádí se tedy pojem redukovaného měrného






Tato hodnota se podle [3], pro spalovací komory letadlových proudových motorů po-
hybuje v rozmezí (35−70) ·106W ·m−3 bar−1. Bylo zvoleno qSK.red = 50 ·106W ·m−3 bar−1
Energie uvolňovaná spalováním paliva:
Q˙SK = LHV · m˙pal = 43020000 · 0.0345 = 1482910.12W (7.11)
Při tlaku pSK = 380107.72Pa je možné vypočítat měrné tepelné zatížení jako:
qVSK = q
V
SK.red · pSK = 50 · 106 · 3.74 = 187568575W ·m−3 (7.12)










Na zjednodušeném schématu, které je přílohou diplomové práce, je zakreslen zastavěný
objem spalovací komory. Opět je třeba poznamenat, že návrhem rozměrů spalovací komory




Po průchodu spalovací komorou spaliny vstupují do turbíny. V jednoproudovém mo-
toru je práce turbíny použita čístě na krytí příkonu kompresoru. Stejně jako u kompresoru
se používají 2 základní koncepce turbínových stupňu a to axiální nebo radiální. Ve většině
moderních spalovacích turbín jsou používány zejména axiální stupně.
Spaliny vstupují jako první do statorové řady, kde jsou zůžením průtočného průřezu
urychleny. Dále jsou vedeny do rotorové řady, kde je kinetická energie převedena ohybem
proudu na mechanickou energii. Zde se turbínové stupně opět dělí podle toho, zda expanze
ve stupni probíhá pouze ve statorové řadě nebo část expanze probíhá i v samotné rotorové
řadě. Veličina, která toto zohledňuje je ve výpočtech stupeň reakce-ρk. Ve statorové řadě
může stejně jako v případě výstupní dýzy dojít k dosažení rychlosti zvuku, kdy dojde k
aerodynamickému ucpání a chceme-li dosáhnout expanze za tuto bariéru je třeba profilovat
průtočný kanál jako konvergentně-divergentní.
Při návrhu lopatkové mříže je třeba brát v úvahu ztráty způsobené prouděním spalin
ve stupni. Ty zahrnují nejenom ztráty profilové, ale i ztráty radiální mezerou a ventilací
disku.
Mezi omezující parametry turbínových mříží patří zejména tepelné a mechanické na-
máhání. Zejména první stupeň turbíny patří mezi jednu z tepelně nejnamáhanějších částí
motoru. Samotná rotorová řada je pak dále namáhána značnými odstředivými silami a
kombinace těchto dvou faktoru klade značné nároky na materiál použitý u turbínových
stupňů.
Obrázek 8.1: Chlazená turbínová lopatka
http://d2n4wb9orp1vta.cloudfront.net/resources/images/cdn/cms/MMS_0313_RT_
turbine-blade.jpg
Tepelné namáhání lopatek lze do určité míry redukovat použitím systému chlazení. Lo-
patka je chlazena vzduchem, který protéká jádrem lopatky a je vyfukován malými otvory
na povrchu lopatky. K chlazení lopatek je využíváno 1.5%-2% celkového hmotnostního
toku vzduchu na jednu chlazenou řadu a teplotu lopatek lze tímto opatřením snížit o 200
až 300K. U moderních slitin toto opatření umožňuje dosahovat teploty spalin na vstupu
do turbíny až 1650K.[5]
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Mezi další metody zvyšující limity namáhání je dále metoda lití, využívána například
společností Rolss Royce, kdy lopatky jsou tvořeny pouze jedním monokrystalem materiálu.
Ve skutečnosti absence hranic zrn snižuje mez kluzu materiálu,zato však materiál daleko
lépe odolává tepelnému creepu.[25]
8.1. Návrh turbíny
Než je přistoupeno k výpočtu parametrů turbíny, je třeba znát parametry plynů na vstupu
do rozváděcích lopatek. Tyto hodnoty byly získány jako výstup z výpočtu kompresoru,
který je obsahem skriptu kompresor vypocet.m
Průtok spalin: 2.36 kg/s
Otáčky: 34 678 ot./min
Výhřevnost kerosinu: 43 200 000 J/kg
Teploty na vstupu do turbíny: 1000 K
Práce kompresoru: 167750.30 J/kg
Ke zpracování spádu byla navržena jednostupňová axiální turbína s malým stupněm





































Obrázek 8.2: i-S diagram expanze v turbíně
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i0c = cpspaliny · (T0c − 273.15) = 1085.54 · (1000− 273.15) = 789022.58J (8.2)
2. Obvodová účinnost turbínového stupně je výrazně ovlivněna směrem a velikostí
výstupní rychlosti. Má-li turbína dosáhnout maximální účinnosti, je nutné aby se
směr výstupní rychlosti z oběžné řady blížil co nejvíce axiálnímu směru. Při návrhu
turbíny je stejně jako u komresoru použito iteračního výpočtu, kde se v hlavní iteraci
mění izoentropický spád a v další vnořené iteraci je měněn rychlostní poměr tak,
abychom dostali právě minimální odchylku výstupní rychlosti od axiálního směru.
Pokud je práce turbíny rovna práci potřebné pro pohon kompresoru, výpočet končí.
Vypočtené hodnoty: h0 = 205730J a xopt = 0.508. Podle doporučení v [2] byla
zvolena hodnota α1 = 75◦.
ciz0 =
√
2 · h0 =
√
2 · 205730 = 641.45m/s (8.3)
u = ciz0 · xopt = 641.45 · 0.508 = 325.86m/s (8.4)
Výpočet středního průměru turbíny:
d1 = xopt ·
√
2 · h0
pi · n = 0.508 ·
√
2 · 205730
3.1415 · 34678 = 0.179m (8.5)
3. Výpočet parametrů ve stavu 1- izoentropický. Rychlost na výstupu ze statorové řady
při známém stupni reakce je pak vypočítána jako:
c1iz =
√
























+ 273.15 = 848.19K (8.8)



















4. Výpočet průtočného průřezu S1:






0.965 · 591.3 = 0.00545m
2 (8.11)
Výpočet délky statorové lopatky l1:
l1 =
S1
d1 · 3.1415 · cos(α1) =
0.00545
0.179 · 3.1415 · cos(75) = 0.0373m (8.12)
5. Výpočet ztrát ve statorové řadě. Součinitel ϕ = 0.97 byl navržen podle doporučené




· (1− ϕ2) = 591.3
2
2
· (1− 0.972) = 5244.17J (8.13)
c1 = c1iz · ϕ = 591.3 · 0.97 = 573.54m/s (8.14)
6. Výpočet termodynamických veličin ve stavu 1:







+ 273.15 = 852.85K (8.16)




κ ·R · T1
=
573.54√
1.33 · 287.1 · 852.85 = 0.98 (8.17)
8. Výpočet údajů potřebných pro konstrukci rychlostního trojúhelníku:
c1ax = c1 · cos(α1) = 573.54 · cos(75) = 148.44m/s = w1ax (8.18)
c1u = c1 · sin(α1) = 573.54 · sin(75) = 554m/s (8.19)














) = 56.95deg (8.22)
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9. Výpočet stavu 2-izoentropický. Velikost relativní rychlosti za oběžnou řadou v pří-
padě expanze beze ztrát lze vypočítat jako:
w2iz =
√






2 · (205730 · 0.17 + 272.18
2
2
) = 379.52m/s (8.23)







+ 273.15 = 820.89K (8.25)
















10. Výpočet průtočného průřezu S2:






0.965 · 379.52 = 0.009324m
2 (8.28)
Délka lopatky l2 byla zvolena stejná jako l1 stejně tak jako byl ponechán střední
průměr lopatkování. Úhel β2 lze pak tedy vypočítat jako:
β2 = arccos(
S2
l2 · pi · d2 ) = arccos(
0.009324
0.0373 · 3.1415 · 0.179) = 63.73deg (8.29)
11. Výpočet ztrát v rotorové řadě. Součinitel ψ = 0.97 byl zvolen podle doporučeného




· (1− ψ2) = 379.52
2
2
· (1− 0.972) = 2880J (8.30)
w2 = w2iz · ψ = 379.52 · 0.97 = 364.33m/s (8.31)
12. Výpočet údajů potřebných pro konstrukci rychlostního trojúhelníku:
w2ax = w2 · cos(β2) = 364.33 · cos(63.73) = 161.24m/s = c2ax (8.32)
w2u = w2 · sin(β2) = 364.33 · sin(63.73) = 326.71m/s (8.33)









0.862 + 161.242 = 161.24m/s (8.35)
13. Kontrola obvodové práce stupně:






Obrázek 8.3: Rychlostní trojúhelník turbínového stupně
14. Výpočet termodynamických veličin ve stavu 2:





























15. Výpočet termodynamických veličin ve stavu 2 - celkový:






































17. Výpočet ostatních ztrát ve stupni. Podle [2] je možné vypočítat ztrátové součinitele
ventilačních ztrát a ztrát vnitřní netěsností jako:










)3 = 0.000619 (8.44)
Radiální mezera δrad bývá volena v řádech milimetrů. Navrženo: δrad = 0.001m.





1− ρk · ηu =





1− 0.17 · 0.935 = 0.0465
(8.45)
Ostatní ztráty pak:
zost = e0 · (ξvent + ξvnitr) = 192730.91 · (0.000619 + 0.0465) = 9074.74J/kg (8.46)
18. Výpočet termodynamických veličin ve stavu 2 - skutečný:















19. Výpočet termodynamických veličin ve stavu 2 - skutečný, celkový:













+ 273.15 = 849.50K (8.51)


















20. Výpočet vnitřní účinnosti:








21. Kontrola, zda se práce turbíny rovná požadovanému příkonu kompresoru, je-li účin-
nost soustrojí turbína-kompresor ηm = 0.98
∆ = li · ηi − akompr = 171170.37 · 0.98− 167750.30 = −3.34 (8.56)
22. Na začátku byla odhaduta rychlost na vstupu do statorové řady c0 = 90m/s. Nyní,
když už známe průtočný průřez na vstupu do statorové řady, můžeme z rovnice
kontinuity zkontrolovat, zda náš odhad souhlasí se skutečností:








Odhadnutá a skutečná hodnota se tedy s uspokojivou přesností rovnají.
23. Výpočet axiální síly působící na disk rotoru z důvodu rozdílného tlaku před a za
rotorem při zanedbání průměru hřídele.
Fax,t = (
d2 + 2 · l2
2
)2 · (p1 − p2,s,c) =
(
0.179 + 2 · 0.0374
2
)2 · (184875.36− 162189.14) = 1115.35N
(8.59)
8.1.1. Odstředivé namáhání rotorové lopatky
Rotorová lopatka je namáhána stálým odstředivým napětím.Na infinitezimální element
lopatky podle obrázku 8.4 působí odstředivá síla
dFo = ρm · ω2 · S · r · dr (8.60)
kde ρm označuje hustotu materiálu lopatky, ω označuje úhlovou rzchlost a S průřez
lopatky na poloměru r. Je počítáno s konstantním průřezem lopatky po výšce a po úpravě















Obrázek 8.4: Odstředivé namáhání lopatky












) = 427.43MPa (8.62)
Je potřeba zdůraznit, že odstředivé namáhání je pouze jednou složkou namáhání ro-





Výstupní dýza je část leteckého motoru, která u jednoproudového motoru vytváří samotný
tah. Jejím hlavním úkolem je převést statický tlak za turbínou na kinetickou energii
spalin, které následně opouští motor a vyvozují tah. Převodu tlaku na kinetickou energii
při tlakovém poměru menším než je kritický je dosaženo zůžením průtočného průřezu.
Při tlakovém poměru vyšším než kritický by při použití zužující se dýzy došlo k ucpání
výstupního průřezu a expanzi na vyšší tlak než je možné. Chceme-li dosáhnout výstupní
rychlosti plynu vyšší než je rychlost zvuku, je potřeba použít konvergentně-divergentní
dýzu, která ve svém nejužším průřezu dosahuje rychlosti zvuku, ale při dalším rozšíření
se rychlost dále zvyšuje.
Důležitým parametrem je účinnost trysky, která musí být co nejvyšší jak v návrhovém
tak v mimonávrhových režimech. Účinnost přeměny tlakové energie na kinetickou jsme




i2c − i3iz = ϕ
2 (9.1)
Trysky lze rozdělit podle více kritérií. Jedním je, zda má výstupní průřez fixní nebo
variabilní. Variabilní výstupní průřez zajišťuje optimální funkci při všech podmínkách a
pracovních režimech.
9.1.1. Vektorování tahu a obraceče tahu
Na výstupní soustavy jsou kladeny vysoké požadavky zvláště u vojenských stíhacích le-
tounů. V těchto případech lze použit vektorování tahu, které je schopno odklonit proud
spalin od podélné osy letadla a tím rozšířit manévrovatelnost letounu, který by byl jinak
odkázán pouze na kontrolní plochy letounu. Extrémním případem vektorování tahu je
motor použitý například u letounů Harrier, který deflektuje proud tak, že je jim umožněn
až vertikální start a přistání. Trysky mohou být jak ploché, které umožňují vektorování
pouze v jednom směru nebo kruhového průřezu umožňující ovládání ve všech směrech.
Tyto typy jsou stále ve vývoji a vyžadují velmi komplikovaný mechanismus ovládání. Na
obrázku 9.1 je vyobrazen mechanismus typu IRIS, který kombinuje variabilní výstupní
průřez s vektorovým deflektorem.
Zejména u těžších letadel je požadovaný mechanismus schopný při přistání obrátit
proud spalin po směru pohybu letounu nazývaný obraceč tahu. Tím, že je proud obrácen,
nastává brzdný účinek doplňující brzdný účinek brzd na kolech.
Dalším požadavkem kladeným na výstupní dýzy je co největší potlačení hluku. Vý-
stupní dýza v případě leteckého motoru není jediným zdrojem hluku, ale zvláště u jedno-
proudových motorů je tím největším. Čím dále přísnější regulační limity tlačí na výrobce,
aby snížili hladinu hluku, čehož je většinou dosaženo upravou geometrie trysky. Vě většině
případů to však jde ruku v ruce se snížením účinnosti.
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Obrázek 9.1: EJ200 TVN tryska s možností vektorování tahu
http://defense-update.com/20110209_typhoon_tvn.html
9.2. Návrh dýzy
Na náš motor nejsou kladeny žádné speciální požadavky z hlediska přídavných funkcí
a nepočítá se s rychlostí výstupu spalin rychlejší než rychlost zvuku. Byla tedy zvo-
lena koncepce jednoduché konvergentní dýzy. Návrh je obsažen v poslední části skriptu
turbina vypocet.m a počítá výstupní průřez trysky. Expanze je brána jako adiabatická a



















Obrázek 9.2: i-S diagram expanze ve výstupní dýze



























2. Výpočet stavu plynu v bodě 3 v případě izoentropické expanze:








1.33 = 729.15K (9.4)
i3,iz = (T3,iz − 273.15) · cp = (729.15− 273.15) · 1054.41 = 480813.40J/kg (9.5)
3. Výpočet stavu plynu v bodě 3 s uvážením ztrát:




2 · (i2,c − i3) =
√
2 · (606012.54− 485771.28) = 490.39m/s (9.7)


















5. Tah samotného motoru pak:





· 3600 = 0.0345
1016.65
· 3600 = 0.122kg/Nh (9.11)
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10. Mazací systém a ložiska
Letecký motor při provozu dosahuje vysokých rychlostí a teplot a je tedy pohyblivé
části nutno mazat a hřídel motoru uložit do ložisek. Způsobů uložení a mazacích sys-
témů je mnoho a liší se zejména s velikosti motoru. Zatímco pro malé motory zpravidla
stačí uložení ve dvou valivých ložiscích, rotory velkých motorů bývají uloženy ve větším
množství ložisek.
10.1. Mazací systém
Podle mezinárodních regulí musí mít každý hnaný letoun soběstačný systém, schopný
zajistit nepřetržité zásobování olejem [24]. Důraz je tedy kladen hlavně na spolehlivost
těchto systémů letounu. Mazání pohyblivých součátí a to zejména valivých ložisek zabez-
pečuje jak redukci tření mezi elementy valivého ložiska, tak i odvod zbytkového tepla,
které vznika při kontaktu třecích ploch ložiska. Olej slouží také pro mazání reduktorů
a elementů v skříni pomocných pohonů. Další funcí olejového systému je odvod mikro-
skopických pevných částí, které se oddělují od ložiskových ploch při provozu motoru a
těsnění před nečistotami, které by se do ložisek mohly dostat zvenčí. V některých přípa-
dech také olej ohřívá palivo v olejo-palivovém výměníku. Při mazání se dnes používají
zejména syntetické oleje, které oproti minerálním snesou větší teploty a jejich viskozita
za nízkých teplot nepředstavuje problém. Syntetické oleje odolávají teplotám až 450 ◦C.
Právě teplota a tlak oleje v systému jsou hlavními ukazateli, zde je olejový systém schopný













Obrázek 10.1: Schéma olejového systému
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10. MAZACÍ SYSTÉM A LOŽISKA
Na obrázku 10.1 je zobrazena Olejová soustava letadlového motoru. Olej se odebírá z
olejové nádrže (1) a je dodáván pod tlakem olejového čerpadla (3) do systému. Hodnoty
tlaku dosahované v olejových systémech letadlových motorů se pohybují 0.3-0.7 MPa [11].
Používají se hlavně zubová čerpadla a to pro jejich spolehlivost a nízké výrobní náklady.
Tlak za čerpadlem může být buď neregulován, nebo regulován regulačním ventilem (5),
který po překročení tlaku přepouští olej zpět do sání čerpadla nabo do olejové nádrže.
Tomuto jevu je třeba zabránit hlavně při studených startech motoru. Olejový systém v
některých motorech bývá vybavem zpětným ventilem (2), který zabraňuje výtoku oleje
z nádrže, je-li umístěna v horní části olejového systému. Dalším elementem v systému
je filtr (4), který zabraňuje malým tuhým částem pokračovat do dalších částí systému.
Olej je pak rozváděn do míst, kde je potřeba. K samotným valivým elementům se pak
dostává tryskami nebo kanálky a dále je po ložiscích rozváden odstředivými silami. Před
samotnými tryskami se ještě někdy zařazují další hrubé filtry, které zabraňují ucpání
trysek (12).
Po splnění své funkce pokračuje olej k jímkám (8), kde je usazován na dně a dále je
buď odčerpán nebo gravitací steče zpět do olejové nádrže. Olej je po odtoku z ložiskových
jímek smíchán se vzduchem a je třeba ho před vstupem do olejové nádrže odstranit v
odvzdušňovacím zařízení (10). Olej se před vstupem do olejové nádrže ještě chladí většinou
v externích chladičích (13).
Častým problémem olejových systémů je ucpání filtru tuhými částmi. Pro tento pří-
pad jsou filtry vybaveny obtokem, který je otevřen v případě ucpání filtru. Olej je totiž
potřeba dodávat i v případě, že hrozí, že bude znečištěný. Některé motory jsou vybaveny
i magnetickými hlásiči (11), které při přilepení feromagnetické části z olejového systému







Obrázek 10.2: Schéma ložiskové jímky
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10.2. LOŽISKA
Na obrázku 10.2 je znázorněno schéma olejové jímky. Unik oleje do proudové části
motoru je velmi nebezpečný a může vyústit až v požár. Je tedy nutné izolovat olej od
okolních částí motoru. K tomuto účelu slouží ložiskové jímky. Olej je na ložiska rozstřiko-
ván tryskou uvnitř jímky která je oproti okolnímu tlaku oddělena zvzdušněným prostorem.
Vnitřní sada labyrintových ucpávek (v některých případech grafitových nebo voštinových)
zajišťuje těsnost oleje a vnější sada omezuje únik zavzdušňovacího vzduchu ven. Pro bez-
pečný provoz je nutné, aby na vnější straně ložiskové jímky byl vždy větší tlak než na
vnitřní straně [24].
10.2. Ložiska
Ložiska letadlových motorů patří k nejnamáhanějším součástem a většinou jsou to právě
ony, které určují dobu do GO prohlídky motoru. Rotor letadlových prodových motorů
se téměř bez vyjímek ukládá do valivých uložení a to zejména do kuličkových a válečko-
vých ložisek. Z bezpečnostních důvodů se nepoužívají ložiska hydrodynamická. Pro malé
motory nízkého výkonu většinou postačují 2 ložiska. Tepelný rotor za provozu tepelně
pracuje a proto je třeba zajistit možnost axiálního posuvu v uložení. Toho bývá dosaženo
použitím válečkových ložisek na straně turbíny, kde například vnitřní kroužek ložiska bývá






Charakteristiky kompresoru popisují jak se kompresor chová v nenávrhovém režimu při
různých otáčkách a při různých průtocích nasávaného vzduchu. Mezi nejdůležitější cha-
rakteristiky, které jsou nutné pro sestavnení charakteristiky celého proudového motoru
patří závislost stlačení na průtoku a na otáčkách a celkové účinnosti na otáčkách a prů-
toku vzduchu. V praxi se tyto charakteristiky měří na zkušebních drahách při různých
nastaveních měřícího aparátu, ale zvláště v případě leteckého motoru je nutné znát při-
bližný průběh charakteristiky už předem. V našem případě je pro výpočet charakteristiky
použito algoritmu převzaného z [27].
Základní charakteristikou je charakteristika teoretická. Lze odvodit že stlačení v kom-
presoru s rostoucím průtokem u lopatek čistě radiálních se nemění ,narozdíl u dopředu
zahnutých nebo dozadu zahnutých. Teoretická charakteristika však v sobě nezahrnuje
nárůst nebo pokles ztrát při změně náběžných a výstupních úhlů.
Při změně průtoku odstředivým kompresorem lze pozorovat, že se deformují vstupní
i výstupní trojúhelníky, což způsobuje nárust ztrát rázem při vstupu a výstupu jak z
oběžného kola, tak lopatkového difuzoru. Ztráty rázem tedy budou minimální, pokud
kompresor bude pracovat v návrhovém režimu. Naproti tomu ztráty třecí rostou s druhou
mocninou rychlosti média v kompresoru [9]. Tyto ztráty jsou vidět na obrázku 11.1. Ztráty








Obrázek 11.1: Ztráty v odstředivém kompresorovém stupňi v mimonávrhovém režimu
Pracovní rozsah kompresoru je však omezen a to ze strany malých průtoků pumpovní
hranicí a na straně větších průtoku aerodynamickým zahlcením. Budeme-li postupovat
na charakteristice z bodu P, který označuje návrhový bod kompresoru doleva, bude prů-
tok kompresorem klesat.”V případě, že turbokompresorem je do spotřebiče dodáváno větší
množství plynu než v současnosti odebírané, dochází k nestabilnímu provozu - pumpování.
Po dosažení kritického bodu 1, přechází provoz stroje skokem do oblasti zpětného proudění,
plyn proudí z výtlaku zpět do sání, tlak v soustavě klesá. Po dosažení nejnižší hodnoty,
vrací se provoz kompresoru opět skokem do do pracovních podmínek stabilní větve. Celý
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proces se opakuje s velkou frekvencí závisející na vlastnostech soustavy kompresor - spo-
třebič ”[10]. Kompresor by v tomto režimu nikdy neměl pracovat dlouhodobě.
11.1.1. Algoritmus výpočtu charakteristiky kompresoru
Při výpočtu charakteristiky se vychází z teorie podobnosti proudění.”Předpokládá se, že
kompresory, které jsou si geometricky podobné a proudění v jednotlivých řezech vyho-
vuje podmínkám aerodynamické podobnosti, mají i podobné charakteristiky. I když nejsou
všechny podmínky podobnosti splněny úplně, lze nalézt společné bezrozměrné veličiny, cha-
rakterizující proudění v kompresorech. Na základě jejich změn lze usuzovat na chování
kompresoru jako celku”[27].
Charakteristika kompresoru je počítána skriptem chka kompresor.m. Při výpočtu jsou
hodnoty účinností, rychlostí a dalších veličin odečteny z grafů převzatých z [27]. Tyto grafy
byly digitalizovány do formy polynomů vyšších řádů pomocí procedury v MATLABU,
aby hodnoty mohly být získávány při iteračním výpočtu. Převzaté grafy i s popisky jejich
významů jsou uvedeny níže.
Při výpočtu se nepracuje s absolutními hodnotami veličin, ale s relativními. A to jak v
případě bezrozměrných otáček n¯, které jsou relativní k výpočtové hodnotě, tak i v případě
bezrozměrné axiální rychlosti cˆa, která je relativní k stejné veličině v režimu maximální
účinnosti v dané otáčkové větvi.
Obrázek 11.2: Diagram číslo 1 - Závislost poměrné rychlosti na pumpovní hranici na
poměrných otáčkách. [27]




Obrázek 11.4: Diagram číslo 3 - Závislost poměrné účinnosti na bezrozměrné rychlosti.[27]
Obrázek 11.5: Diagram č.4 - Změna účinnosti na pumpovní hranici na poměrných
otáčkách.[27]
Obrázek 11.6: Diagram číslo 5 - Závislost poměru maximální účinnosti k výpočtové účin-
nosti v závislosti na poměrných otáčkách.[27]
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11.1.2. Výpočet charakteristiky kompresoru
Při výpočtu je nejdříve vypočítána pumpovní hranice při výpočtových otáčkách n¯ = 1,
dále pumpovní hranice pro celý rozsah otáček n¯ = (0.7 − 1.05) a jako poslední část
algoritmu je zpracováná každá otáčková větev v daném rozsahu axiálních rychlostí.
Při výpočtu v prostředí MATLAB je nejdříve načtena globální proměnná KOMP,





Dále je nastaven krok, po kteréme se budou měnit bezrozměrné otáčky ve stanoveném
rozsahu n¯ = (0.7 − 1.05). Tento krok byl nastaven na 0.05, což nám ve výsledku dá 8
otáčkových větví.
1. Hledání pumpovní hranice pro výpočtové otáčky n¯ = 1:
(a) Hodnota bezrozměrné axiální hodnoty cˆa,pump pro n¯ = 1 je odečtena z diagramu
číslo 1.
(b) Z diagramu číslo 2 se určí poměrná efektivní práce We,pump
We,opt
jako funkce v před-
chozím kroku získaného cˆa,pump.
(c) Z diagramu číslo 3 se určí: ηpump
ηmax
jako funkce cˆa,pump a n¯ .
(d) Výpočet skutečného stlačení na pumpovní hranici při výpočtových otáčkách:







vyp − 1]} κκ−1 (11.1)
(e) Výpočet skutečného hmotnostního toku vzduchu kompresoorem při výpočto-
vých otáčkách:





(f) Výpočet účinnosti na pumpovní hranici pro výpočtové otáčky:
ηpump,1 = ηvyp · ηpump
ηmax
(11.3)
2. Hledání pumpovní hranice pro celý rozsah otáček n¯ = (0.7 − 1.05). Výpočet je
uzavřen do smyčky a pro každou hodnotu výpočtových otáček n¯ = 0.7 : 0.05 : 1.05
je proveden výpočet uvedený níže. Hodnoty stlačení pipump a hmotnostního toku
m˙pump jsou nutné pro další výpočet a jsou tedy uloženy do matice pump cara, kde
v prvním sloupci jsou po řádcích uloženy hodnoty bezrozměrných otáček, v druhém




(a) Z diagramu číslo 4 se odečte poměr účinnosti na hranici pumpovní čáry ku
účinnosti na hranici pumpovní čáry pro n¯ = 1: ηpump
ηpump,1
jako funkce n¯.
(b) Výpočet stlačení na pumpovní hranici pro otáčky n¯:
pipump = {1 + [pi
κ−1
κ




(c) Výpočet skutečného hmotnostního toku vzduchu kompresorem při otáčkách n¯:
m˙pump = m˙pump,1 ·
√
pipump − 1.4
pipump,1 − 1.4 (11.5)
(d) Výpočet účinnosti na pumpovní hranici pro otáčky n¯:
ηpump = ηpump,1 · ηpump
ηpump,1
(11.6)
3. Výpočet stlačení pro rozsah otáček n¯ = (0.7− 1.05) a pro rozsah axiálních rychlostí
cˆa = (cˆa,pump − 1.15). Výpočet je uzavřen do dvou vnořených iteračních smyček.
Po zvolení bezrozměrných otáček n¯ je z diagramu odečtena hodnota cˆa,pump. Nyní v
další smyčce po určitých přírustcích zvyšujeme hodnotu cˆa. V každé nové hodnotě
pak vypočítáme stlačení účinnost a hmotnostní tok vzduchu.
(a) Z diagramu číslo 5 určíme ηmax
ηvyp
jako funci n¯.
(b) Z diagramu číslo 1 určíme cˆa,pump pro zvolené otáčky n¯.
(c) Volíme další hodnotu cˆa . V této fázi výpočtu začíná vnitřní smyčka výpočtu.
(d) Z diagramu číslo 2 se určí poměrná efektivní práce We
We,opt
jako funkce v před-
chozím kroku zvoleného cˆa.
(e) Z diagramu číslo 3 se určí: η
ηmax
jako funkce zvoleného cˆa a n¯ .
(f) Výpočet stlačení v kompresoru.

















(g) Výpočet hmotnostního toku vzduchu:







(h) Výpočet účinnosti kompresoru:




























Obrázek 11.7: Stlačení kompresoru
Výsledky byly vykresleny a zobrazeny na obrázcích 10.7 a 10.8.
Tímto byla vypočítána charakteristika a výsledky jsou uloženy do matice CHKA,
která je uložena globálně a tedy přístupná i pro další výpočty. Matice je třírozměrná s
následující strukturou: CHKA(i, j, k), kde index i představuje otáčkovou větev v rozsahu
(0.7 - 1.05), index k představuje axiální bezrozměrnou rychlost a index k představuje
uloženou veličinu:
k = 1: cˆa - bezrozměrná axiální rychlost
k = 2 m˙ - hmotnostní tok vzduchu
k = 3: pi - stlačení kompresoru
k = 4: η - účinnost kompresoru
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Hmotnostní průtok spalin turbínou se stejně jako u kompresoru liší nejen s tlakovým
spádem napříč turbínou, ale i s otáčkami turbíny. Tato charakteristika se měří na zku-
šebních drahách na skutečné turbíně a analytický výpočet je možné provést stejně jako
u kompresoru podle teorie podobnosti pomocí statisticky zpracovaných dat podobných
stupňů. Charakteristika turbíny však při hledání rovnovážných režimů spalovacích turbín
nehraje takovou roli jako kompresor [5].Na obrázku 11.9 je vidět charakteristika turbíny
převzaná z [5].Charakteristika turbíny je velmi podobná charakteristice výstupní dýzy,
kdy bezrozměrový průtok s tlakovým spádem stoupá, až po určitou hodnotu, kdy dojde
k ucpání aerodynamického průřezu a to zejména ve statoru. Dále už se průtok nezvyšuje
a tlakový spád zůstáva konstantní. Také účinnost turbíny se mění s otáčkami a tlakovým
poměrem, protože se mění náběžný úhel do rotorových lopatek.
Obrázek 11.9: Charakteristika turbíny
V našem případě je počítáno s tím, že charakteristika bude stabilní jen v úzkém rozsahu
otáček podobných návrhovým a uvažuje se tedy s konstantní účinností turbíny. Situace se
dále komplikuje tím, že se jedná o stupeň s relativně velkým stupňem reakce, takže i při
ucpání statorových lopatek expanze dále pokračuje v rotorovém stupni a to při každých
otáčkách a průtocích jinak.
Charakteristika je provedena podle metodiky v [3]. Bezrozměrový průtok je zde vyjá-










Konstanta K je pak získána dosazením návrhových parametrů.
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Dále je tlakový poměr iterován a hodnoty jsou uloženy do globální proměnné CHKA TURB
a využity později. Na obrázku 11.10 je takto získaná charakteristika zobrazena.














Obrázek 11.10: Charakteristika turbíny
11.3. Charakteristika výstupní dýzy
Poslední charakteristikou, kterou je potřeba sestavit, je charakteristika výstupní trysky.
Charakteristika výstupní trysky bude vyjádřena ve stejném formátu jako v předchozí
části charakteristika turbíny. Na vstupu do trysky je počítáno se stejným tlakem jako na
výstupu z turbíny a tlak za tryskou je roven atmosférickému tlaku. Při změně tlaku na
vstupu do trysky se mění tlakový poměr a v případě, že tento poměr je menší než kritický,
stoupá hmotnostní tok tryskou. Dosáhne-li tlakový poměr hodnoty kritického tlakového
poměru, hmotnostní průtok tryskou i rychlost výstupu spalin již zůstává konstantní a
spaliny expandují do tlaku většího než atmosférický.
11.3.1. Výpočet charakteristiky výstupní dýzy
Výpočet je opět uzavřen do iterační smyčky, kde v každé iteraci je změněn tlakový poměr a
to od hodnoty 1 až po kritický tlakový poměr. Pro každý tlakový poměr je pak vypočítána
rychlost spalin na výstupu z trysky a následně hmotnostní tok spalin dýzou Výsledek je
pak vykreslený do grafu, který je zobrazen na obrázku 11.11.
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Na začátku výpočtu je načtena globální proměnná TURB V Y P , do které byly uloženy
hodnoty z programu, který sloužil k návrhu dýzy. Hodnoty potřebné pro výpočet charak-
teristiky jsou:
ϕtr = 0.98 - rychlostní součinitel trysky
A5 = 0.0106m
2 - průřez trysky
1. Výpočet účinnosti trysky:
ηtr = ϕ
2
tr = 0.9604 (11.11)











3. V tomto místě začíná iterační smyčka, kde je iterován tlakový spád na trysce pitr v
rozsahu (1− pikr) a v každé iteraci je pak vypočítán hmotnostní průtok tryskou pro
případ konvergentní dýzy podle [5] jako:
m˙ ·√T4,c
p4,c























4. Iterační výpočet končí, dosáhne-li tlakový poměr hodnoty kritického tlakového spádu,
kdy dojde k aerodynamickému ucpání trysky. Na konci každé iterace jsou stejně jako
v případě charakteristiky axiální turbíny hodnoty bezrozměrného průtoku a tlako-
vého spádu uloženy do matice CHKA TRY SKA, u které byl nastaven globální
přístup.
Na Obrázku 11.11 je vypočítaná charakteristika vykreslená.
11.4. Výpočet rovnovážných režimů proudového mo-
toru
Jsou-li charakteristiky všech důležitých komponent známy, je třeba zjistit, při jakém
režimu budou všechny komponenty pracovat v rovnováze. Například kompresor může
při stejných otáčkách dávat různé hodnoty stlačení v závislosti na tom, jaké množství
vzduchu jím prochází. Sestrojit charakteristiku tedy znamená zapojit kompresor, turbínu
a výstupní dýzu do série a zjistit v jakém režimu bude motor pracovat v rovnováze. Tím,
že jsou komponenty zapojeny do série je výrazně omezen rozsah operačních režimů. Z
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Obrázek 11.11: Charakteristika výstupní dýzy
důvodu uložení na jedné hřídeli jsou například omezeny úhlové rychlosti na kompresoru a
turbíně, které se musí rovnat. Dále se musí rovnat průtok vzduchu všemi částmi motoru.
Z těchto podmínek pak vyplývá, že při každých otáčkách bude mít motor právě jeden stav
rovnováhy, kdy všechny tyto podmínky budou splněny. Výpočet opět probíhá iteračně a
je přehledně zobrazen ve formě diagramu na Obrázku 11.12.
Postupuje se ve třech vnořených iteračních smyčkách. V první se hledá operační rovno-
váha kompresoru a turbíny. Prvním krokem je výběr bodu na kompresorové charakteris-
tice. Aby motor mohl pracovat, je nutné, aby výkon turbíny byl roven příkonu kompresoru
a pro každý bod na kompresorové charakteristice je tedy vypočítána tato rovnováha. Dále
je potřeba zkontrolovat, zda tlakový spád zbylý na trysce je roven spádu získanému z cha-
rakteristiky výstupní dýzy při daném průtoku. To je provedeno ve vnější iterační smyčce
a bude splněno pouze pro jeden bod na každé otáčkové větvi. To je pak bod, ve kterém
motor při dané teplotě na výstupu z turbíny bude pracovat v rovnováze.















2. Proveden odečet účinnosti ηk a stlačení kompresoru pik z kompresorové charakteris-
tiky charakteristiky (e).
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Obrázek 11.12: Diagram algoritmu pro výpočet charakteristiky motoru







κ − 1] (11.16)
p3,c = p1,c · pik · σsp (11.17)
4. Výpočet příkonu kompresoru (h):
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ak = ∆T1−2 · cp · m˙k (11.18)
5. Nárust hmotnostního toku vlivem přidání paliva je zohledněn součinitelem, který
byl odvozen ze skutečného toku v návrhovém režimu (h):
m˙spal = m˙k · kpal (11.19)
6. Nyní je odhadnuta hodnota tlakového spádu na turbíně pit (j) a je odečten bezroz-





(k).Aby byl splněna podmínka konstantního



















) · p3, c
m˙spal
]2 (11.21)
7. Výpočet ochlazení spalin na turbíně (m):





8. Výpočet výkonu na turbíně (n):
at = ∆T3−4 · cp · m˙spal (11.23)
9. V dalším kroku (o) je zkontrolováno, zda se příkon kompresoru rovná výkonu na
turbíně. Pokud se tyto dvě hodnoty liší, je přistupeno zpět k bodu (j) a je zvýšen
odhad spádu na turbíně pit.
10. Výpočet teploty T4,c za turbínou (p):
T4,c = T3,c −∆T3−4 (11.24)
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. Bezrozměrové průtoky obdržené ze skutečného tlakového












Pokud se tyto hodnoty nerovnají, je přistoupeno zpět ke kroku (b) a je vybrám další
bod na otáčkové větvi. Tento výpočet je zopakován pro všechny otáčkové větve a výsledek
je vykreslen na obrázku 11.13.






















Obrázek 11.13: Charakteristika proudového motoru
Je tedy vidět, že motor pracuje ve stabilním režimu pouze při otáčkách větších než




Při návrhu motoru byla zvolena konfigurace jednoproudového motoru s konvergentní
dýzou fixního průřezu. Bylo je přistoupeno k použití odstředivého jednostupňového kom-
presoru a jednostupňové axiální turbíny s malým stupňem reakce.
Při návrhu rozměrů a při výpočtu parametrů hlavních komponent motoru bylo využito
programového prostředí MATLAB a byl vytvořen soubor výpočtových scriptů a externích
funkcí. S jejich pomocí byly v závislosti na zvolené hodnotě stlačení kompresoru a teplotě
na vstupu do turbíny iteračními výpočty navrženy hlavní rozměry kompresoru, turbíny
a výstupní dýzy. Mnoho hodnot při návrhu rozměrů muselo být ze začátku odhadnuto
a výpočet tedy probíhá tak dlouho, dokud odhady se skutečností nekonvergují. To při
vyšší požadované přesnosti klade značné nároky na výpočetní čas. Scripty jsou bohatě
komentovány a účelně rozděleny tak, aby bylo možné je dále využít. Rovněž vlastnosti
média jako je měrná tepelná kapacita a Poissonova konstanta jsou zde zapsány do ex-
terních funkcí jako polynomy závislé na teplotě a lze je tedy jednoduše nahradit jinými
závislostmi pro jiná média.
Obsahem poslední části diplomové práce je sestrojení charakteristiky chodu motoru
v mimonávrhových režimech. Pro přesné určení těchto závislostí je potřeba znát detailní
charakteristiku kompresoru, turbíny a výstupní soustavy. Ty lze v ideálním případě získat
měřením skutečných stupňů na zkušebních drahách. V našem případě jsou k sestrojení
charakteristik použity zjednodušené metody, které dávají pouze hrubý odhad chování
jednotlivých komponent a jsou bezesporu zatíženy značnou chybou.
Chod motoru je regulován množstvím spáleného paliva, kdy pro každou teplotu na
výstupu ze spalovací komory je jasně definován stav rovnováhy. Tato závislost byla se-
stavena a vyplývá z ní, že motor pracuje stabilně pouze v úzkém rozsahu otáček a při
otáčkách nižších než 93% jmenovitých se režim kompresoru dostává do oblasti pumpáže.
Chod v tomto režimu je dlouhodobě nepřípustný a může vést až k havárii motoru. K
rozšíření stabilního operačního rozsahu by bylo v případě potřeby nutno přistoupit k da-
lší optimalizaci motoru nebo k implementaci systémů jako blow-off ventil a použití trysky
s variabilním průřezem. Záleží tedy hlavně na aplikaci, pro kterou by byl motor použit a
zda je široký rozsah chodu nezbytný. Charakteristika motoru jako celku stejně jako cha-
rakteristiky jednotlivých komponent jsou vyjádřeny v bezrozměrových parametrech a je
tedy možné vyšetřovat chod motoru při různých stavech okolní atmosféry.
Při návrhu proudového motoru je třeba respektovat velké množství materiálových
omezení a to jak s ohledem na mechanické namáhání, tak i na tepelné namáhání. Ilu-
struje to příklad odstředivého namáhání rotorové lopatky turbínového stupně. Při našem
zjednodušeném výpočtu je počítáno pouze s odstředivým namáháním lopatky, které však
ve skutečnosti musí být kombinováno s napětím, které vzniká jako reakce ohybu proudu
spalin v rotorové řadě. Toto napětí je navíc narozdíl od odstředivého proměnné s tím,
jak rotorové lopatky míjí různé části statorového kanálu. Všechny tyto aspekty musí
být brány v potaz, protože zásadně ovlivňují životnnost motoru. Přípustné napětí se sa-
mozřejmě odvíjí zejména od použitého materiálu a z našeho výpočtu, i bez toho aniž
by dále byly zkoumány vlastnosti použitelných materiálů lze vidět, že navržená lopatka
by zřejmě těmto limitům nevyhovovala. Při daném stlačení a čelním průřezu motoru by
s největší pravděpodobností muselo být přistoupeno ke zcela jiné koncepci kompresoru
nebo úpravě turbínového stupně, což by ovšem znamenalo snížení účinnosti. Při snaze
vyhovět všem těmto limitům musí být navíc sledována snaha o co největší potlačení ztrát
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a co nejnižší váhu motoru. Návrh proudového motoru tedy v důsledku vyžaduje rozsáhlou
optimalizaci.
Přílohu této práce rovněž tvoří zjednodušený výkres průtočné části motoru s vyznače-
ním hlavních rozměrů kompresoru a turbíny. Spalovací komora byla zakreslena jen sché-
maticky pro představu o její velikosti.
Jak bylo uvedeno výše, časová náročnost výpočtu je značná a formát m-scriptů už z
principu nemůže nabídnou přehledné uživatelské rozhraní. Do budoucna by se tedy dalo
uvažovat o zavedení matematických metod zajišťujích rychlejší konvergenci výsledků a
zejména použití programu, který umožňuje práci s Windows forms. To splňuje například
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13. SEZNAM POUŽITÝCH ZKRATEK A SYMBOLŮ
13. Seznam použitých zkratek a
symbolů
ISA The International Standard Atmosphere
NACA National Advisory Committee for Aeronautics
SFC Specific fuel consumption
ρt [−] Stupeň reakce turbínového stupně
v [m3/kg] Měrný objem
c [m/s] Rychlost
m˙ [kg/s] Hmotnostní tok
p [Pa] Tlak
pc [Pa] Celkový tlak
T [K] Termodynamická teplota
Tc [K] Celková termodynamická teplota
i [J/kg] Měrná entalpie
Ma [−] Machovo číslo
κ [−] Poissonova konstanta
R [J/kg ·K] Plynová konstanta
σvst [−] Součinitel zachování tlaku vstupní soustavy
pikc [−] Stlačení kompresoru
ηkc [−] Účinnost kompresoru
σsp [−] Součinitel zachování tlaku spalovací komory
ηm [−] Mechanická účinnost sostavy kompresor-turbína
cp [J/kg ·K] Měrná tepelná kapacita
ηtrb [−] Účinnost turbíny
ϕ [−] Rychlostní součinitel výstupní dýzy
ηtr [−] Účinnost výstupní dýzy
pitr [−] Tlakový spád ve výstupní dýze
A [m2] Průřez
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LHV [J/kg] Lower heating value
Fm [N/kg/s] Měrný tah motoru
F [N ] Skutečný tah motoru
ηsp [−] Účinnost spalování ve spalovací komoře
a [J/kg] Měrný výkon
α [−] Součinitel ventilačních ztrát
µ [−] Součinitel skluzu
ρ [kg/m3] Hustota
n [1/min] Otáčky
z [−] Počet lopatek
ξ [−] Ztrátový součinitel
τ [−] Lopatkový poměr
δ [m] Radiální vůle
b [m] Šířka kanálu
l [m] Délka lopatky
Fax [N ] Axiální síla
x [−] Rychlostní poměr
w [m/s] Relativní rychlost
lu [J/kg] Obvodová práce stupně
li [J/kg] Vnitřní práce stupně
ηu [J/kg] Obvodová účinnost
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